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Sommario
Il presente lavoro di tesi si inserisce nel contesto di un’attivita` in corso presso il
Dipartimento d’Ingegneria Aerospaziale (DIA) dell’Universita` di Pisa, relativa allo
studio di una piattaforma volante ad energia solare non abitata, per missioni di tipo
“HALE”: il progetto “PrP-Solar”.
Le piattaforme UAV-HALE (Unmanned Aerial Vehicle - High Altitude Long En-
durance) sono velivoli ancora in fase di sperimentazione, per missioni molto lunghe
(mesi) a quote comprese tra i 20 ed i 30 km, ricoprendo la funzione di “seudo-satelliti”.
Alcuni dei possibili impieghi sono: le telecomunicazioni, il monitoraggio ambientale,
telerilevamento, controllo del territorio.
Il progetto PrP-Solar e` partito dalla definizione di un modello matematico grazie
al quale e` stato possibile il confronto tra diversi tipi di configurazione aerodinamica;
la scelta e` caduta su quella di tipo biplano, che garantisce, a parita` di peso, una
efficienza migliore e una struttura globalmente piu` rigida. Attualmente e` in corso di
definizione un ciclo di dimensionamento di seconda approssimazione, nell’ambito del
quale si inserisce la fase del dimensionamento strutturale.
Il lavoro svolto e` consistito nell’analisi di alcuni aspetti relativi alla missione, in
seguito alla quale e` stato definito un inviluppo di volo e stimati i carichi sulla struttu-
ra. Successivamente si e` proceduto alla definizione preliminare di una configurazione
strutturale in materiali compositi.
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Introduzione
Il sole e` una fonte di energia inesauribile e non inquinante. Queste peculiarita` rendono
molto interessanti tutte quelle tecnologie che consentono di sfruttare questa risorsa
nei campi piu` disparati, non ultimo quello aeronautico. Uno dei limiti principali allo
sfruttamento intensivo dell’energia solare e` la bassa efficienza che celle fotovoltaiche
possono garantire a costi ragionevoli per scopi industriali. E’ pur vero che esempi
di dispositivi molto piu` efficienti rispetto alla media, ancorche´ a costi molto alti,
esistono e l’evoluzione della ricerca potrebbe portare sia ad un ulteriore incremento
delle efficienze di punta che ad un calo dei costi delle tecnologie consolidate.
Attualmente, in molte parti del mondo, significative ricerche sono rivolte a una
classe di velivoli, gli “HALE - UAV” (High Altitude Long Endurance - Unmanned
Aerial Vehicle), che potrebbero svolgere un ruolo importante in campi quali le teleco-
municazioni, controllo del territorio, rilevazioni. Si tratta di piattaforme non abitate
che dovrebbero poter restare in volo per periodi molto lunghi (mesi), propulse da
motori elettrici ad elica alimentati da energia fotovoltaica.
Presso il Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale dell’Universita` di Pisa e` in fase
di studio il progetto denominato “PrP-Solar”. Si tratta di una di una piattaforma
HALE-UAV, caratterizzata da un’architettura di tipo “biplano”. La scelta di questo
tipo di configurazione e` avvenuta confrontandone quattro diverse. Il biplano garanti-
sce una maggiore rigidezza strutturale e maggiore efficienza rispetto a configurazioni
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convenzionali o di tipo “ala volante”.
Nell’ambito della progettazione strutturale del “PrP-Solar”, il presente lavoro di
tesi e` strutturato come segue:
• Il primo capitolo descrive la storia del volo ad energia solare, dalle prime pionie-
ristiche esperienze, fino a progetti di grande contenuto tecnologico attualmente
in corso.
• Il secondo capitolo descrive l’importanza strategica rivestita dalle piattaforme
HALE-UAV ed i principali progetti, passati e presenti.
• Nel terzo capitolo si illustra il progetto PrP-Solar nelle sue varie fasi.
• Nel capitolo 4, si riportano gli studi condotti su aspetti importanti relativi alla
missione, essenzialmente legati alle condizioni ambientali.
• Il quinto capitolo descrive la metodologia adottata per il tracciamento dell’invi-
luppo di volo e per una prima stima dei carichi in crociera.
• Nell’ultimo capitolo, infine, si propone una configurazione strutturale di primo
tentativo in materiale composito.
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I primi velivoli ad energia solare
L’idea di utilizzare l’energia elettrica per alimentare aeromobili non e` nuova. Gia`
negli anni ’50 del secolo scorso ci furono i primi esperimenti con modelli di velivoli ra-
diocomandati alimentati a batterie. Contemporaneamente a queste prime esperienze
si registra la nascita delle celle fotovoltaiche (PV cells), avvenuta 1954 presso i Bell
Telephone Laboratories, immediatamente accompagnata dall’idea di utilizzare questo
tipo di tecnologia per ricavare l’energia elettrica sufficiente al volo. La scarsa efficien-
za delle prime celle (4%, rapidamente migliorata fino all’11%) e il loro alto costo non
hanno permesso lo sviluppo immediato di quelle idee. Si e` dovuto attendere 20 anni
prima di poter registrare il primo volo di un aeromobile radiocomandato alimentato
da energia solare.
Le prime esperienze, che hanno coinvolto sia velivoli UAV che velivoli abitati,
hanno dimostrato la fattibilita` del “volo solare”. Verranno ora descritti, in ordine
cronologico, i progetti piu` significativi sviluppati nel campo dei velivoli ad energia
solare, omettendo quelli che hanno coinvolto aerostati o piccoli aeromodelli, e tra-
lasciando le piattaforme HALE che saranno trattate in modo piu` approfondito nel
seguito.
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1.1 I progetti
1.1.1 Sunrise I
Il Sunrise I fu il primo velivolo ad energia solare, volo` il 4 novembre 1974 a Camp
Irwin Dry Lake, California; fu progettato da R.J.Boucher e costruito dalla Astro
Flight Company, incaricata dalla Lockheed di realizzare un prototipo dimostratore
radiocomandato. Quel giorno, il Sunrise I volo` per circa 20 minuti ad una quota di
100 m; utilizzava 4096 celle solari montate sull’ala, per produrre 450 W di potenza.
Vennero effettuati piu` voli, della durata massima di quattro ore consecutive. Fu
seriamente danneggiato da una tempesta di sabbia.
Caratteristiche del Sunrise I
Apertura alare 9.75 m
Lunghezza 4.38 m
Superficie alare 8.36 m2
Allungamento alare 11.4
Corda media 0.86 m
Peso al decollo 12.25 kg
Tabella 1.1: Caratteristiche del Sunrise I
1.1.2 Sunrise II
Il Sunrise II rappresento` un’evoluzione del Sunrise I. Volo` per la prima volta il 12
settembre 1975. Era alimentato da 4480 celle solari, per una potenza erogata di 600
W grazie al loro 14% di efficienza. Effettuo` piu` voli nell’arco di alcuni mesi, salvo poi
essere danneggiato a causa di un’avaria al sistema di controllo.
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Figura 1.1: Sunrise II
Caratteristiche del Sunrise II
Apertura alare 9.75 m
Lunghezza 4.38 m
Superficie alare 8.36 m2
Allungamento alare 11.4
Corda media 0.86 m
Peso al decollo 10.21 kg
Tabella 1.2: Caratteristiche del Sunrise II
1.1.3 Solaris
In Europa la prima esperienza nel campo del volo ad energia solare si e` avuta il 16
Agosto 1976, data nella quale vola il Solaris, modello progettato da Helmut Bruss
e Fred Militky, che compie tre voli di pochi minuti ciascuno raggiungendo 50 m di
altitudine. Le caratteristiche del velivolo sono riportate in Tabella 1.3
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Figura 1.2: Solaris
Caratteristiche del Solaris
Apertura alare 2.06 m
Superficie alare 0.41 m2
Allungamento alare 10.3
Corda media 0.20 m
Peso al decollo 0.61 kg
Tabella 1.3: Caratteristiche del Solaris
1.1.4 Gossamer Penguin
Alla fine degli anni ’70 vi furono alcuni esperimenti di velivoli solari abitati che pero`
necessitavano di una qualche forma supplementare di energia pre-immagazzinata in
batterie (Solar One, 1978; Solar Riser, 1979). Fu la AeroVironment Inc., sotto la gui-
da del suo fondatore Mr.Paul B.McCready (grande progettista di velivoli ultraleggeri)
e con la collaborazione di R. J. Boucher (progettista del Sunrise I e II ) a raggiungere
il traguardo di far volare una macchina pilotata con la sola energia fornita da pannelli
fotovoltaici: il Gossamer Penguin. Era un’evoluzione del Gossamer Albatross, espe-
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rimento (riuscito) di velivolo “human powered”. Il primo volo del Penguin avvenne
il 18 Maggio 1980, con a bordo il figlio tredicenne di Mr.McCready, a testimonianza
della fiducia che il progettista aveva della bonta` del proprio progetto. Il velivolo era
equipaggiato con 3920 celle solari capaci di produrre 541 W di potenza. Volo` per un
tempo massimo consecutivo di circa 14 minuti. Era fragile e dotato di una limitata
controllabilita`, per cui poteva volare solo in assenza di vento ed a pochi metri da terra
e, tuttavia, ha una grande importanza storica in quanto rappresenta il primo velivolo
abitato alimentato solo da energia solare diretta.
Figura 1.3: Gossamer Penguin
Caratteristiche del Gossamer Penguin
Apertura alare 21.64 m
Superficie alare 57 m2
Allungamento alare 8.22
Corda media 2.63 m
Peso a vuoto 30.64 kg
Peso max del pilota 50 kg
Peso max al decollo 80.64 kg
Tabella 1.4: Caratteristiche del Gossamer Penguin
9
Cap. 1 I primi velivoli ad energia solare
1.1.5 Solar Challenger
Mettendo a frutto l’esperienza acquisita con il Gossamer Penguin, e la sponsoriz-
zazione della Du-Pont Corp., gli ingegneri della AeroVironment Inc. progettarono
Solar Challenger. Era piu` piccolo ma piu` robusto e manovrabile rispetto al “fratello
maggiore”, cosa che permise di incrementare sia la durata che l’altitudine dei voli. In
confronto al Penguin era dotato di una apertura molto inferiore, ma aveva un am-
pio stabilizzatore orizzontale in coda la cui area, sommata alla superficie alare, era
sufficiente per l’alloggiamento delle 16128 celle solari capaci di generare una potenza
pari a 2600 W . Raggiunse il record di altitudine di 14300 ft. Il 7 Luglio 1981, volo`
da Puntoise-Corneilles, vicino Parigi, fino alla Base RAF di Manston, nei pressi di
Londra, percorrendo 262,3 Km in 5h23m ad un’altitudine massima di 3,5 km, una
velocita` di crociera di 20 m/s, con la luce solare diretta quale sola fonte di energia e
nessun dispositivo a bordo per immagazzinarne.
Caratteristiche del Solar Challenger
Apertura alare 14.80 m
Superficie alare 21.83 m2
Allungamento alare 9
Lunghezza 9.22 m
Corda media 1.48 m
Peso a vuoto 99.79 kg
Peso max al decollo 160 kg
Tabella 1.5: Caratteristiche del Solar Challenger
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(a) Schizzo del Solar Challenger
(b) ...a terra...
(c) ...in volo... (d) ...in volo
Figura 1.4: Solar Challenger
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1.1.6 Solair I
Quasi contemporaneamente al Solar Challenger viene sviluppato in Germania il So-
lair I, progettato e costruito da Mr.Gunter Rochelt modificando il velivolo Canard
2FL prodotto da Aviafiber. Quest’ultimo velivolo era costruito in fibra di vetro, non
motorizzato; puo` essere definito come una combinazione di un deltaplano e un aliante:
era una sorta di deltaplano ad ala rigida o, visto da un altro punto di vista, un aliante
“foot-launched”.
Figura 1.5: Aviafiber Canard 2FL
Mr.Rochelt ricopr`ı l’ala del velivolo in questione con 2500 celle solari capaci di
generare 1800 W di potenza ed aggiunse i motori elettrici. Purtroppo, la limitata
superficie alare non permise il montaggio di un adeguato numero di celle e la potenza
generata risulto` insufficiente. Cio` costrinse il progettista ad imbarcare una batteria
Ni-Cd da 22,7 kg.
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Figura 1.6: Solair I
Il 21 Agosto 1983 Mr.Rochelt attraverso` la Manica, utilizzando principalmente
l’energia solare ma anche le doti di aliante del suo velivolo, sfruttando le termiche.
Impiego` 5 h41min.
Caratteristiche del Solair I
Apertura alare 13.5 m
Superficie alare 13 m2
Allungamento alare 14
Lunghezza 4.8 m
Corda media 1.38 m
Peso a vuoto 120 kg
Peso max al decollo 200 kg
Tabella 1.6: Caratteristiche del Solair I
Da segnalare anni dopo, nel 1998, il primo volo del Solair II, progettato dallo
stesso Mr.Rochelt basandosi sulle esperienza acquisite durante la progettazione del
primo, ma sostanzialmente diverso come architettura.
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Figura 1.7: Solair II
1.1.7 Sunseeker
“Sunseeker” e` un velivolo progettato da Mr.Eric Rymond, abitato. Volo` per la pri-
ma volta nel 1989 e durante l’Agosto del 1990, attraverso` gli Stati Uniti in 21 voli,
impiegando complessivamente 121 ore. La potenza erogata dalle celle fotovoltaiche
(attualmente possono generare fino a 1800 W ) e` sufficiente solo al volo livellato, per
cui prevede l’uso di batterie per il decollo e l’ausilio di termiche durante il volo per
eventuali salite.
Figura 1.8: Sunseeker in volo
Monta un’elica spingente in coda. Vola tutt’ora, in una versione evoluta rispetto
a quella originale e l’obiettivo del suo progettista e` di compiere il giro del mondo.
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Figura 1.9: Sunseeker
1.1.8 ’O Sole Mio
Da segnalare un tentativo Italiano, di Mr.Antonio Bubbico di costruire un velivolo
abitato, ’O Sole mio, che partecipo` al un concorso per velivoli solari organizzato dalla
citta` tedesca di Ulm, nel 1996. Il Progetto, presentato alla giuria del concorso in
stadio molto avanzato, fu considerato interessante nonostante la macchina non fosse
ancora in grado di volare. Non e` noto se successivamente cio` avvenne.
Figura 1.10: ’O Sole Mio
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Caratteristiche di “’O Sole Mio”
Apertura alare 17.63 m
Superficie alare 14 m2
Allungamento alare 22.2
Superficie ricoperta da pannelli 20 m2
Peso a vuoto 130 kg
Peso max al decollo 220 kg
Carico alare 15.7 kg/m2
Tabella 1.7: Caratteristiche di “’O Sole Mio”
1.1.9 Zephyr
“Zephyr” e` costruito dalla britannica QinetiQ, ha volato per la prima volta sopra i
cieli del New Mexico nel dicembre del 2005 per una durata di 6 ore, raggiungendo 7925
m di quota. Nel Settembre 2007 stabilisce il record di durata per un volo continuo
senza pilota, rimanendo in aria per 54 ore e raggiungendo la quota massima di 17800
m. Durante una dimostrazione per l’esercito americano raggiunge la durata, non
ufficializzata, di 82 ore.
Figura 1.11: Zephyr in volo
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Pesa solo 30 kg per un’apertura alare di 18 m. Durante il giorno vola utilizzan-
do l’energia fornita dalle celle fotovoltaiche, di notte quella fornita da batterie Li-S
ricaricate durante il giorno. E’ interamente fabbricato in materiali compositi, princi-
palmente fibra di carbonio; le celle solari sono spesse pressappoco come un foglio di
carta comune; data la sua estrema leggerezza, il decollo viene effettuato con lancio
manuale (Figura 1.12).
Figura 1.12: Zephyr al decollo, lanciato manualmente
Caratteristiche di Zephyr
Apertura alare 18 m
Superficie alare 27.9 m2
Allungamento alare 11.6
Corda media 1.55 m
Payload massimo 2 kg
Peso a vuoto 32 kg
Peso max al decollo 34 kg
Carico alare 1.22 kg/m2
Tabella 1.8: Caratteristiche di Zephyr
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1.1.10 Solar Impulse
La sfida del futuro nel campo dei velivoli abitati ad energia solare e` rappresentata
da Solar Impulse, l’ambizioso progetto annunciato ufficialmente in Svizzera nel 2003
da un consorzio di imprese e istituzioni che operano in campo aerospaziale. E’ un
velivolo abitato, che ha come scopo quello di compiere il giro del mondo entro il 2011,
mediate il solo impiego di energia fotovoltaica.
La sfida lanciata col progetto Solar Impulse e` riassumibile nella seguente citazione,
tratta dalla presentazione ufficiale: “in un mondo dipendente dalle fonti di energia
fossili, il progetto Solar Impulse rappresenta un paradosso, quasi una provocazione:
mira a realizzare un aeroplano che decolli e voli autonomamente, giorno e notte, pro-
pulso unicamente da energia solare, attorno al mondo, senza inquinare. Un obiettivo
irrealizzabile senza spingere oltre gli attuali limiti tecnologici in ogni campo[...]”
Per avere un’idea della difficolta` della sfida, si osservi che con le attuali tecnologie,
un metro quadrato di celle fotovoltaiche (rendimento 20%) puo` fornire mediamente
durante il giorno all’incirca 40 W di potenza continua (una lampadina). Per far si che
un aeroplano possa volare con un tale limitato apporto di energia bisogna spingere al
massimo l’ottimizzazione in ogni ambito: aerodinamica, strutture, motori, avionica,
tecnologie fotovoltaiche...
E’ in programma la realizzazione di due velivoli:
1. Un prototipo, chiamato “HB-SIA”, la cui costruzione e` iniziata nel Giugno del
2007, che ha lo scopo di validare le simulazioni al computer, le scelte tecnologiche
e le soluzioni costruttive, e di dimostrare la fattibilita` del volo continuo col solo
ausilio di batterie per l’autonomia notturna. Si prevede di completare un volo
di 36 ore (ciclo completo giorno-notte-giorno) entro il 2009.
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2. Un secondo velivolo, il Solar Impulse vero e proprio, per il quale e` prevista una
serie di voli-prova di 24 ore consecutive per poi tentare la traversata dell’A-
tlantico entro il 2011, ed arrivare infine a completare il giro del mondo, in un
tempo previsto di 3-4 giorni, con 5 fermate per il cambio di pilota e pubblicizzare
l’evento.
Figura 1.13: Primo disegno concettuale del Solar Impulse, successivamente modificato
Il bilancio energetico del prototipo HB-SIA ha costituito il vincolo piu` pesante,
condizionante per l’intero progetto. Infatti, facendo una media sulle 24 ore, ogni
metro quadrato di pannelli solari riceve l’equivalente di 250 W/m2. Avendo a diapo-
sizione 200 m2 di superficie pannellata e con il 12% di rendimento dell’intera catena
propulsiva, il valore medio giornaliero della potenza disponibile e` 6 kW ! All’incirca
la potenza a disposizione dei fratelli Wright nel 1903.
Le 12000 celle solari, integrate sull’ala, saranno abbastanza sottili (130 µm di sili-
cato monocristallino) e flessibili da potersi adattare alle deformazioni della struttura
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e resistere alle vibrazioni. Le batterie al Litio utilizzate per l’accumulo di energia, sa-
ranno posizionate nelle ali, e dovranno garantire una densita` di energia pari almeno a
200 Wh/kg in un range di temperature tra +80◦C e -60◦C. Questo valore della densita`
di energia permetterebbe di volare con un solo pilota; per consentire l’alloggiamento
di una seconda persona, occorrerebbero batterie in grado di garantire una densita` pari
almeno a 300 Wh/kg, non ancora sul mercato.
Figura 1.14: Prototipo HB-SIA
La struttura del HB-SIA e` realizzata con materiali compositi avanzati, al punto
che, mentre i sandwich tradizionali hanno un peso per unita` di aera pari a circa 10
kg/m2 , quelli sviluppati per Solar Impulse arrivano a pesare 0,5 kg/m2 . Questi
materiali hanno anche alcune funzionalita` integrate, ad esempio sensori. L’apertura
alare e` di 61 m, in modo da minimizzare la resistenza e garantire una superficie
sufficientemente estesa per alloggiare i pannelli solari necessari. Il carico alare sara`
di circa 8 kg/m2 . L’ala e` costruita attorno a una sorta di scheletro di sandwich
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carbon-honeyconb, con 120 centine disposte a 50 cm l’una dall’altra per garantire la
forma e la stabilita`.
Figura 1.15: Prototipo HB-SIA, vista della cabina
La versione definitiva del velivolo e` previsto che abbia una apertura alare di 80
m per un peso al decollo di 2000 kg. La cabina potra` alloggiare due persone e sara`
pressurizzata, permettendo di volare in crociera a quote fino a 12000 m.
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Caratteristiche del prototipo HB-SIA
Apertura alare 61 m
Superficie alare 187.5 m2
Allungamento alare 18.6
Peso delle batterie 400 kg
Peso max al decollo 1500 kg
Carico alare 8 kg/m2
Velocita` di crociera 70 km/h
Quota massima 8500 m
Rendimento celle solari 22%
Superficie ricoperta 200 m2
Densita` di energia nelle batterie 200 Wh/kg
Numero di motori elettrici 4
Potenza di picco per motore 7.5 kW
Potenza di picco complessiva 30 kW
Autonomia in teoria fino all’esaurimento delle batterie,
in pratica limitata dalle esigenze del pilota
Principali materiali utilizzati Carbon-honeycomb, pellicole plastiche
Tabella 1.9: Caratteristiche del prototipo HB-SIA
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Capitolo 2
Cenni storici sulle piattaforme
Solar-HALE-UAV e loro
importanza strategica
Vi e` un grande interesse oggi per piattaforme volanti non pilotate, autonome da un
punto di vista energetico, controllabili da terra, che possano restare ininterrottamente
in volo per periodi lunghi (mesi) o addirittura lunghissimi (anni). Tra le caratteristiche
principali richieste a tali piattaforme si possono elencare:
• poter decollare autonomamente, senza bisogno di mezzi di propulsione ausiliari
• essere fatte atterrare facilmente all’occorrenza, per manutenzione e/o sostitu-
zione della strumentazione di bordo (payload)
• essere facilmente spostate da una zona all’altra, coprendo potenzialmente regioni
differenti
• poter immagazzinare durante il giorno l’energia solare in eccesso per poi impie-
garla nel volo notturno.
Piattaforme di questo tipo, chiamate anche HASPP (High Altitude Solar-Powered
Platforms), oltre che avere una grande versatilita`, garantirebbero una visione piu`
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precisa della superficie terrestre per la loro relativa vicinanza (volano a quote comprese
tra 15 e 25 Km), permettendo di evitare i ritardi legati alle comunicazioni satellitari,
e costerebbero molto meno rispetto ad un satellite (che costa attualmente 200 - 300
milioni di $). Le possibili applicazioni coprono vari ambiti:
• servizi per telecomunicazioni (radio-tv, telefonia cellulare, internet, sistemi di
guida)
• controllo ambientale (telerilevamento, misure dell’inquinamento atmosferico, con-
trollo antincendio, monitoraggio idro-geografico)
• pubblica sicurezza (monitoraggio in tempo reale di zone sismiche, sorveglianza
costiera, video-sorveglianza, garanzia di copertura dei servizi di telecomunica-
zioni in aree rurali o a bassa densita` abitativa, abitualmente non coperte, in
caso di disastri o emergenze)
• impieghi militari
Tra i vantaggi principali di un approccio di questo tipo, vi e` la possibilita` di
creare reti di piattaforme che consentano la copertura di vaste aree. Alcuni progetti
sono stati sviluppati in passato e altri sono attualmente in corso, sia riguardo alla
realizzazione di piattaforme che studi relativi alla realizzabilita` di reti. Quelli piu`
importanti sono illustrati a seguire.
2.1 Piattaforme Solar-HALE-UAV realizzate dalla
NASA e programma ERAST
Attualmente i progetti di ricerca su velivoli Solar-HALE sono numerosi e diffusi in
tutto il mondo, i primi furono sviluppati negli Stati Uniti nei primi anni ’80.
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Il successo del Solar Challenger nel 1981 (descritto in precedenza) desto` l’interesse
del governo americano nei confronti dell’utilizzo dell’energia solare per il volo. Nello
stesso anno, AeroVironment ricevette dei fondi governativi per portare avanti un
progetto (all’epoca segreto) che dimostrasse la fattibilita` di un velivolo ad energia
solare a lunga autonomia al disopra dei 65000 ft (20 Km circa). Quale sigla del
progetto fu scelto l’acronimo HALSOL (High Altitude Solar Energy) [16].
2.1.1 HALSOL
HALSOL consisteva in un’ala volante, la cui struttura fu realizzata in fibra di car-
bonio, Styrofoam e Kevlar, ricoperta da un sottile strato di pellicola Mylar. Furono
realizzati tre modelli in scala e un prototipo. Il prototipo volo` nove volte, nel 1983,
presso la Groom Lake Base in Nevada (la stessa in cui fu provato in gran segreto
il cacciabombardiere stealth F-117 ). Furono validate l’aerodinamica e la resistenza
della struttura, ma per rispettare il bilancio energetico fu necessario l’impiego di bat-
terie, giungendo alla conclusione che le tecnologie fotovoltaiche disponibili all’epoca,
principalmente per quanto riguarda i sistemi di accumulazione di energia, non erano
adeguate a svolgere la missione prevista. L’HALSOL fu messo in naftalina per una
decina d’anni e quando il progetto fu ripreso, il nome cambio` in Pathfinder.
2.1.2 Pathfinder
Inizialmente il progetto “Pathfinder” venne sponsorizzato dal “Ballistic Missile De-
fense Office” per verificare la possibilita` di un eventuale uso come sistema di monito-
raggio anti-missile. Il Pathfinder volo` per la prima volta al Dryden Research Center
di Edwards, California, nel 1993.
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Nel 1994, la NASA dette il via al programma ERAST (Environmental Research
Aircraft Sensor Technology) i cui scopi principali vengono riportati citandoli da fonti
dirette della stessa NASA:
“The Environmental Research Aircraft and Sensor Technology (ERAST) project
is a joint NASA-industry initiative to develop and demonstrate aeronautical techno-
logies that could lead to a family of remotely or autonomously operated uninhabited
aerial vehicles (UAVs) to carry out long-duration earth science and environmental
missions at high altitudes [...] the primary objective of ERAST is to develop and
transfer advanced technology to an emerging American UAV industry, and to conduct
flight demonstrations of those technologies in controlled environments to validate the
capability of UAVs to fly operational science missions. A concurrent ERAST effort
is the development, miniaturization and integration of special purpose sensors and
imaging equipment for UAVs.” [19] [...] “The primary focus of ERAST is on de-
velopment of slow-flying, remotely operated aircraft that can perform long-duration
sciences missions at very high altitudes above 60000 ft [...] The most extreme mission
envisioned for solar-powered aircraft such as Centurion, Centelios and Helios would
reach altitudes of 100000 ft” [16].
Figura 2.1: Pathfinder in volo
Il progetto Pathfinder entro` a far parte del programma ERAST. L’11 Settembre
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1995 stabil`ı il nuovo record di altitudine per un velivolo completamente ad energia
solare: 50500 ft (15400 m). Dopo ulteriori migliorie, il Pathfinder venne trasferito
presso il Pacific Missile Range Facility a Barkin Sands, Hawai, luogo ideale per con-
durre test di volo in quanto molto soleggiato, con spazio aereo relativamente libero ed
ecosistema costiero e terrestre variegato per validare i test sull’acquisizione di imma-
gini dal suolo per scopi scientifici. Vennero effettuati 7 voli di lunga durata durante
uno dei quali venne ulteriormente migliorato il record di quota (71530 ft ovvero 21800
m), trasportando anche strumenti di rilevamento.
Si puo` notare, osservando le figure 2.1 e 2.2, la trasparenza del ventre dell’ala,
dovuta alla necessita` di lasciar filtrare luce verso la faccia inferiore delle celle solari
bifacciali.
Il Pathfinder ha rappresentato il vero banco di prova per la dimostrazione della
fattibilita` di velivoli Solar-HALE-UAV. Nel suo progetto la NASA individua alcune
strade per la soluzione delle problematiche principali per questa categoria di velivoli,
che sono:
• affidabilita` delle strutture, molto leggere in materiale composito
• risparmio di peso e bassi consumi per la strumentazione di bordo
• aerodinamica a bassi numeri di Reynolds
• efficienza dei motori elettrici
• rendimento delle celle solari
• operazioni in volo nella stratosfera
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Figura 2.2: Pathfinder in volo sopra Barkin Sands, Hawai
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Caratteristiche del Pathfinder
Apertura alare 29.5 m
Superficie alare 70.8 m2
Allungamento alare 12.3
Lunghezza 3.6 m
Corda 2.4 m
Peso a vuoto 207 kg
Peso max al decollo 252 kg
Carico alare 3.6 kg/m2
Velocita` di crociera 7.5-9 m/s
Quota massima 21800 m
Rendimento celle solari 14%
Potenza erogabile dalle celle 7.5 kW
Numero di motori elettrici 6
Potenza per motore 1.25 kW
Autonomia volo diurno piu` 2-5 ore notturne grazie alle,
batterie ricaricate durante il giorno
Rateo di planata a motori spenti 18:1
Principali materiali utilizzati Carbon-Epoxy, Nomex, Kevlar,
pellicole plastiche, schiume
Tabella 2.1: Caratteristiche del Pathfinder
2.1.3 Pathfinder Plus
Pathfinder Plus ha una configurazione modificata rispetto a Pathfinder, con un tronco
intermedio dell’ala piu` lungo, quindi con maggiore apertura alare, celle solari piu`
efficienti (19%) prodotte dalla SunPower Corp. Il 6 Agosto 1998 stabil`ı il nuovo record
di quota per aerei propulsi ad elica, arrivando a 80201 ft (24445 m) durante un volo
presso il Pacific Missile Range Facility alle Hawai, sempre nell’ambito del programma
ERAST. Lo scopo principale del Pathfinder Plus e` stato quello di provare nuove
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soluzioni da impiegare sul gia` pianificato successore del Pathfinder : il Centurion.
Caratteristiche del Pathfinder Plus
Apertura alare 36.3 m
Superficie alare 87.1 m2
Allungamento alare 15.1
Lunghezza 3.6 m
Corda 2.4 m
Peso a vuoto 247.5 kg
Peso max al decollo 315 kg
Carico alare 3.6 kg/m2
Velocita` di crociera 7.5-9 m/s
Quota massima 24445 m
Rendimento celle solari 19%
Potenza erogabile dalle celle 12.5 kW
Numero di motori elettrici 8
Potenza per motore 1.5 kW
Autonomia volo diurno piu` 2-5 ore notturne grazie alle
batterie ricaricate durante il giorno
Rateo di planata a motori spenti 21:1
Principali materiali utilizzati Carbon-Epoxy, Nomex, Kevlar,
pellicole plastiche, schiume
Tabella 2.2: Caratteristiche del Pathfinder Plus
2.1.4 Centurion
Il Centurion, come i suoi predecessori Pathfinder e Pathfinder Plus, e` un’ala volante
radiocomandata molto leggera. Ha permesso di approfondire le conoscenze nel campo
delle missioni di tipo HALE, per scopi scientifici, di telecomunicazioni e di acquisizione
di immagini del suolo. A tale scopo poteva trasportare un Payload di circa 45 kg per
missioni fino a 100000 ft (30 km) di quota, ed addirittura 272 Kg per missioni fino a
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80000 ft (24 km). Pur conservando molte delle soluzioni progettuali del Pathfinder,
aveva un’apertura alare molto maggiore, di conseguenza un maggior numero di pods
subalari (da 2 a 4) in cui erano alloggiati sia i carrelli che il carico pagante. Ulteriori
modifiche riguardavano il profilo alare, che rimaneva costante lungo tutta l’apertura,
con uno spessore percentuale del 12%, senza rastremazione ne´ freccia. La corda rimase
la stessa, aumentando sensibilmente l’allungamento.
Figura 2.3: Centurion a terra
Le celle solari, capaci di generare fino a 31 kW , ricoprivano l’80% della superficie
alare ed erano bifacciali, la parte inferiore dell’ala era rivestita con un film molto
resistente e trasparente che permetteva il passaggio di luce. Era dotato di batterie al
litio che ricaricandosi durante il giorno, permettevano il volo notturno per periodi tra
2 e 5 ore.
Figura 2.4: Trittico del Centurion
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Il controllo in beccheggio veniva effettuato per mezzo di un equilibratore posizio-
nato al bordo d’uscita per tutta l’apertura e suddiviso in 60 segmenti. L’imbardata
era controllata differenziando la potenza dei motori all’estremita` dell’apertura.
Figura 2.5: Centurion in volo
Figura 2.6: Centurion in volo, visto dal basso
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Caratteristiche del Centurion
Apertura alare 61.8 m
Superficie alare 148.3 m2
Allungamento alare 26
Lunghezza 3.6 m
Corda 2.4 m
Spessore percentuale ala 12%
Peso a vuoto 529 kg
Payload (quota max 24000 m) 272 kg
Payload (quota max 30500 m) 45 kg
Peso Batterie (eventuale) 61 kg
Peso max decollo (24000 m) 574 kg
Peso max decollo (30500 m) 862 kg
Carico alare massimo 5.8 kg/m2
Velocita` di crociera 7.5-9.5 m/s
Quota massima di design 30000 m
Rendimento celle solari 19%
Potenza erogabile dalle celle 31 kW
Numero di motori elettrici 14
Potenza per motore 1.5 kW
Autonomia volo diurno piu` 2-5 ore notturne grazie alle
batterie ricaricate durante il giorno
Diametro pale eliche 2 m
Principali materiali utilizzati Carbon-Epoxy, Graphite-Epoxy, Kevlar,
Styrofoam (bordo d’attacco), pellicole plastiche
Tabella 2.3: Caratteristiche del Centurion
2.1.5 Centelios
Fu un velivolo “di transizione” tra Centurion ed Helios ed evoluzione del Ceturion,
realizzato allo scopo di verificare la fattibilita` il volo notturno; era infatti provvisto di
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un sistema di accumulo dell’energia a celle combustibili (fuel-cells). Apertura alare
maggiorata rispetto al Centurion, per alloggiare piu` celle solari. Obiettivo dichiarato
era rimanere in volo per 4 giorni e 4 notti, al disopra dei 60000 ft (18,3 Km), non fu
raggiunto: esegu`ı solo dei voli di test.
2.1.6 HELIOS
Helios, rappresenta il risultato finale dell’evoluzione iniziata col progetto HALSOL,
attraverso Pathfinder e Centurion. Nelle intenzioni della NASA e del costruttore Ae-
roVironment, doveva essere il velivolo col quale realizzare finalmente il “volo continuo”
(“eternal flight”) ad alta quota. Piu` grande dei predecessori, con 5 pods sub-alari,
molte delle tecnologie imbarcate sull’Helios erano quelle gia` sperimentate nei progetti
precedenti, con l’aggiunta di un sistema di accumulo di energia piu` efficiente per il
volo notturno. Riusciva a immagazzinare fino ai 2/3 dell’energia prodotta durante il
giorno dalle sue celle fotovoltaiche, le quali avevano entrambe le superfici attive e ren-
dimento del 19%. Poiche´ ogni giorno bisognava ricaricare gli accumulatori, la durata
della missione ideale era legata solo alla vita di questi ultimi. Data l’impossibilita`
di utilizzare batterie Ni-Cad o al Litio a causa del troppo peso e la bassa densita` di
energia accumulata da tali dispositivi, si opto` per le fuel cells. In teoria si sarebbe
potuti arrivare a garantire fino a sei mesi continuativi di volo con un sistema avanzato
(Regenerative Fuel Cells System), in cui i reagenti (igdrogeno e ossigeno) vengono
reintegrati utilizzando i prodotti della reazione stessa: l’acqua (vedi Figura 2.7).
34
Cap. 2 Cenni storici sulle piattaforme Solar-HALE-UAV e loro importanza strategica
Figura 2.7: Principio di funzionamento di una regenerative fuel cell a idrogeno ed ossigeno
In effetti venne attuato il tentativo di realizzare un sistema di questo tipo, e costrui-
to un prototipo per montarlo sul velivolo destinato alla missione “long endurance”.
La soluzione si dimostro` inadeguata per problemi di affidabilita`. Si ricorse quindi
a un piu` collaudato Primary Fuel Cells System in cui idrogeno e ossigeno vengono
consumati senza essere reintegrati, per cui l’autonomia e` limitata dalla capienza dei
serbatoi.
Vennero messe a punto due diverse configurazioni dell’Helios, una prima per rag-
giungere il record di quota (Helios Prototype 01, HP01, nel 2001), l’altra per la mis-
sione “long endurance” (Helios Prototype 03, HP03, 2003). In Figura 2.8 e` illustra-
ta l’evoluzione nel tempo dei velivoli solari realizzati da NASA ed AeroVironment
nell’ambito del programma ERAST.
35
Cap. 2 Cenni storici sulle piattaforme Solar-HALE-UAV e loro importanza strategica
Figura 2.8: Evoluzione dei velivoli solari nell’ambito del programma ERAST
Helios Prototype 01
HP01 e` la configurazione dell’Helios allestita per la missione di alta quota. Realizzato
con l’obiettivo di raggiungere i 100000 ft (30480 m). Nella sua versione definitiva fece
registrare, il 13 Agosto 2001, il record di quota operativa in volo livellato, arrivando a
96863 ft (29524 m). Furono effettuati anche alcuni voli di prova, in cui venne zavor-
rato nei punti in cui era previsto il montaggio dei vari componenti del Regenerative
Fuel Cells System che si era pianificato di integrare in occasione della missione “long
endurance”, prevista per il 2003.
Figura 2.9: Helios HP01 al decollo
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Figura 2.10: Helios HP01 in volo
Helios Prototype 03
L’obiettivo primario di questo secondo dimostratore era il volo continuo di almeno 24
ore, rimanendo, di notte, costantemente al disopra dei 50000 ft (15240 m). Come
sistema di accumulo di energia si opto` per il suddetto Primary fuel cells system, che
garantiva un’autonomia massima di una decina di giorni. La fuel cell fu montata nel
pod centrale, opportunamente modificato ed ingrandito per poterla accogliere, con il
conseguente aumento di peso connesso (complessivamente pesava 236 Kg). I serbatoi
di idrogeno invece (75 Kg ciascuno, di cui solo 7 di idrogeno), furono montati quasi
alle estremita` dell’ala. Vedi Figura 2.11. NASA ed AeroVironment stessi, durante la
fase di revisione del progetto, riconobbero che HP03 era dotato di margini di sicu-
rezza inferiori ad HP01 da un punto di vista strutturale, di stabilita` e controllabilita`
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e riguardo ai margini aeroelastici. Comunque i margini garantiti furono considerati
accettabili per condurre la dimostrazione di volo non-stop. Un’altra importante osser-
vazione da fare e` che la distribuzione di massa era significativamente diversa rispetto
a quella della versione zavorrata dell’HP01, che aveva volato prevedendo l’uso delle
Fuel Cells.
Figura 2.11: Helios HP03 in volo, notare il pod centrale allungato e i serbatoi di idrogeno
all’estremita` dell’ala
Alcune significative modifiche apportate all’HP03, rispetto all’HP01, sono state:
• Pod centrale rimpiazzato da uno piu` capiente e piu` pesante per accogliere la
fuel cell
• Aggiunta dei due serbatoi sub-alari di idrogeno vicino ai tip
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• Riduzione da 14 a 10 del numero di motori
• Longherone rinforzato vicino ai tip da un tubolare concentrico
• Collegamento centrale in alluminio sostituito da uno piu` leggero in carbonio
Tutto cio` ha provocato un aumento di peso ma anche, come detto, l’alterazione della
distribuzione di massa del velivolo, rispetto alla versione che era stata collaudata in
precedenza.
Si riusc`ı a portare a termine solo il primo dei test di volo programmati. Durante il
secondo (26 Giugno 2003), una imprevista turbolenza e la concentrazione di peso nel
pod centrale sono state le cause scatenanti di una sequenza di fenomeni aeroelastici,
dettagliatamente descritti nel report in cui la NASA analizza le cause dell’inciden-
te [21]. In particolare, il velivolo assunse un angolo di diedro molto grande (vedi
Figura 2.12) accompagnato da forti oscillazioni (quasi un “battito di ali”), che, am-
plificandosi sempre di piu`, portarono alla rottura del longherone e alla perdita del
velivolo stesso.
Figura 2.12: Helios HP03 in volo, nella fase ad alto angolo di diedro
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Figura 2.13: Incidente dell’Helios HP03
Figura 2.14: Incidente dell’Helios HP03
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Caratteristiche dell’Helios nelle sue due versioni
Apertura alare 75.3 m 75.3 m
Superficie alare 183 m2 183 m2
Allungamento alare 31 31
Lunghezza 3.6 m 3.6 m
Corda 2.4 m 2.4 m
Spessore percentuale ala 12% (0.29 m) 12% (0.29 m)
Peso a vuoto 600 kg 600 kg
Payload (strumentazione, 120 kg 450 kg
fuel cells)
Peso massimo al decollo 720 kg 1050 kg
Carico alare 3.9 kg/m2 5.7 kg/m2
Velocita` di crociera 8.3-12 m/s 8.3-12 m/s
Quota massima raggiunta 30500 m 21300 m
Numero celle solari 62120 62120
(bifacciali)
Rendimento celle solari 19% 19%
Potenza erogabile
dalle celle 35 kW 35 kW
Numero di motori elettrici 14 10
Potenza per motore 1.5 kW 1.5 kW
Autonomia volo diurno piu` 2-5 ore 10 giorni (con fuel cells)
notturne grazie alle,
batterie ricaricate
durante il giorno
Diametro pale eliche 2 m 2 m
Principali materiali utilizzati Carbon-Ep, Gr-Ep, Carbon-Ep, Gr-Ep,
Kevlar, Styrofoam Kevlar, Styrofoam,
al bordo d’attacco, al bordo d’attacco,
pellicole plastiche pellicole plastiche
Tabella 2.4: Caratteristiche dell’Helios HP01 ed HP03
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2.2 Progetti Europei di piattaforme Solar-HALE-
UAV
Il volo ad energia solare, ed in particolare lo sviluppo di piattaforme HALE-UAV, rap-
presenta un settore con grandissime prospettive e potenzialita`, ma non direttamente
remunerativo a breve termine. Per questa ragione, spesso, lo sviluppo sistematico di
un programma di ricerca e` possibile solo grazie all’intervento dei governi o di agenzie
governative che garantiscano apporto di fondi. Cos`ı come negli USA fu la NASA a
portare avanti il programma ERAST, in Europa e` l’Unione Europea che ha finanziato
una serie di progetti e programmi che hanno consentito lo studio di alcune soluzioni
innovative.
2.2.1 Il quadro generale
Il Programma Quadro (PQ) di Ricerca e Sviluppo Tecnologico (RST), in inglese Fra-
mework Programme (FP), e` lo strumento principale dell’Unione Europea a supporto,
prevalentemente finanziario, della ricerca. Ogni PQ coinvolge i piu` importanti settori
scientifici e tecnologici della ricerca di base ed applicata, inclusi quelli socio-economico
ed umanistico. In base al principio della ’sussidiarieta`’, i progetti finanziati devono
avere un “valore aggiunto europeo”, cioe` non si deve trattare di attivita` che po-
trebbero essere svolte in maniera piu` efficace a livello regionale o nazionale. Percio`,
spesso, e` richiesta la partecipazione ai progetti di ricerca da parte di diversi organismi
appartenenti a piu` Stati.
Con il primo PQ (1984-87), le attivita` di ricerca e sviluppo tecnologico dell’U-
nione sono coordinate per la prima volta come parte di un unico quadro strutturato.
Quasi dieci anni dopo, nell’ambito del 5◦ PQ (PQ5) (1998-2002) vennero finanziati
alcuni progetti che prevedevano lo sviluppo di velivoli HALE-UAV. Il PQ5 differisce
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dai precedenti: e` stato concepito per “aiutare a risolvere problemi e cercare risposte
alle maggiori sfide socio-economiche che l’Europa sta affrontando” [23]. I progetti
approvati nell’ambito del PQ5 che interessano l’argomento in discussione sono stati:
1. HeliNet(¨Network of stratospheric platforms for traffic monitoring, environ-
mental surveillance and broadband services”) (Project Reference: IST-1999-
11214) [24]
2. CAPECON (Civil UAV application and economic effectiveness of potential
configuration solutions) (Project Reference: G4RD-CT-2002-00795) [25]
Infine, si accenna brevemente allo “European Security Research Programme (ESRP)”
(Programma di Ricerca Europeo sulla Sicurezza) [26], [27], [28], nell’ambito del qua-
le, lo strumento delle piattaforme HALE-UAV, e` stato riconosciuto come una valida
alternativa alle tecnologie satellitari.
Gli sviluppi politici, demografici e socio-economici degli ultimi anni hanno spinto
l’Europa in una nuova fase della sua storia. La Sicurezza e` diventata una sfida glo-
bale, ed e` cambiato il modo di intenderla. Le nostre citta` appaiono piu` vulnerabili
a un tipo di rischi meno visibili e riconoscibili che in passato. Alla luce di queste
considerazioni, nel Dicembre del 2003 il Consiglio Europeo decise di dare vita ad un
programma strategico comune trai vari stati membri per la sicurezza del continente.
Nel Febbraio 2004 l’Unione stilo` un “Preparatory Action on Security Research”, at-
tivita` preliminare (per il periodo 2004-2006) alla creazione del programma ESRP il
cui fine e` il “miglioramento del potenziale industriale Europeo nel campo della ricerca
sulla sicurezza”. Durante la fase del Preparatory Action furono individuati un certo
numero di obiettivi tra cui [28]:
• realizzazione di sistemi integrati per informazioni e comunicazioni
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• ottimizzazione della sicurezza e della protezione dei sistemi in rete
• protezione contro il terrorismo internazionale
• migliorare la conoscenza e il controllo dell’ambiente operativo.
Per ciascun obiettivo individuato, fu creato un “Security Mission Industry Group
(SMIG)” formato da esperti rappresentanti degli enti e le compagnie interessati a
sviluppare soluzioni per l’aspetto specifico. Sono state formulate un gran numero di
proposte, tra cui quella di una rete di piattaforme HALE-UAV che fungano da pseudo-
satelliti. Il programma ESRP e` effettivamente partito nel 2007. La sua importanza e`
non solo scientifica ma anche strategica sia in campo civile che militare.
2.2.2 Il progetto HELIPLAT
“HELIPLAT” e` un progetto del Politecnico di Torino. Lo scopo e` quello di costruire
una macchina che voli a quote tra 17 e 25 Km per lunghi periodi di tempo (da Aprile
ad Ottobre), fungendo da “pseudo-satellite”, col vantaggio di essere piu` economica, piu`
vicina alla terra, offrire una visione del suolo piu` dettagliata ed essere piu` flessibile di
un satellite reale, oltre ad avere l’autonomia di decollo ed atterraggio. Il progetto vide
la luce nel 1995, in collaborazione con l’A.S.I. (Agenzia Spaziale Italiana) [30], nel 2000
ebbe nuova linfa quando la Commissione Europea decise di finanziare, nell’ambito del
PQ5, il progetto della rete HeliNet (HELIplat NETwork), basata proprio sull’utilizzo
di piattaforme HELIPLAT [24].
Le funzioni principali della rete HeliNet dovranno essere:
1. Localizzazione
2. Monitoraggio Ambientale
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3. Comunicazioni a banda larga
Occorre inoltre dimostrare di poter fornire eventuali servizi legati agli obiettivi sud-
detti a costi ragionevoli ed impatto ambientale sostenibile.
Figura 2.15: schema del progetto helinet
Scegliendo opportunamente le antenne, da una quota si 17 km si prevede di coprire
un’area circolare di 300 km circa di diametro. In questo modo, 4-5 piattaforme sareb-
bero sufficienti a coprire l’intera superficie dell’Italia, mentre 7-8 potrebbero coprire
l’intera area del Mediterraneo tra la Spagna e Israele. Ad esempio, una applicazione
pratica piu` che mai attuale potrebbe essere il controllo delle acque e delle coste per il
monitoraggio dell’immigrazione clandestina.
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Figura 2.16: Rete di piattaforme HELIPLAT sul Mediterraneo
Per quanto riguarda il progetto HELIPLAT, da un punto di vista prettamente
aeronautico gli obiettivi sono:
1. Progettare una piattaforma HALE-UAV automatica capace di rimanere in volo
per lunghissimi periodi di tempo (fino a 9 mesi) grazie a celle fotovoltaiche e
fuel cells
2. Acquisire una piu` approfondita esperienza sui problemi aerodinamici legati al
volo a bassi numeri di Reynolds, tipico delle piattaforme HALE
3. Progettare l’intera struttura dell’ala (apertura di circa 75 m) nonche´ gli alloggia-
menti per il payload, in compositi avanzati (fibre di carbonio ad alta resistenza,
strutture sandwich avanzate)
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4. Stimare in prima approssimazione i costi di produzione di una piattaforma
5. Costruire un dimostratore tecnologico in scala 1:3 su cui effettuare prove di
carico statiche
6. Cercare di valutare gli aspetti riguardanti la sicurezza per inquadrare la tipologia
di velivolo in questione in una forma di regolamentazione
Dal punto di vista energetico infine la scelta e` stata quella di affiancare alle celle
fotovoltaiche le regeneratives fuell cells a idrogeno come sistema di accumulo dell’e-
nergia. Rispetto ai tempi dell’Helios grossi progressi sono stati fatti in questo campo,
anche se l’efficienza delle fuel cells, insieme a quella delle celle fotovoltaiche, rimane
uno dei punti deboli del progetto.
L’HELIPLAT, nelle intenzioni dei progettisti, dovra` essere in grado di salire in
quota tra i 17 e i 25 Km, mantenere una posizione quasi-geostazionaria, tenendo una
traiettoria circolare attorno ad un ideale asse verticale. Questa quota operativa e`
stata scelta in quanto l’intensita` dei venti e della turbolenza e` inferiore rispetto ad
altre quote (cfr. 4). La trazione sara` fornita da 8 motori elettrici ad elica, alimentati
dalle celle fotovoltaiche posizionate sull’ala e, di notte, dalle fuel cells. L’architettura
adottata e` del tipo “twin boom” che permette di ridurre il momento flettente sulle
semiali. Le dimensioni della piattaforma sono il risultato dell’ottimizzazione che ha
coinvolto una serie di parametri quali:
• intensita` della radiazione solare (dipendente dalla stagione)
• quota di volo
• velocita` del vento alle varie quote
• peso, efficienza ed affidabilita` delle fuel cells
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• efficienza delle celle fotovoltaiche
• prestazioni aerodinamiche a basso numero di Re
• pesi: strutturale, degli impianti, del payload
• potenza richiesta per il volo e per la strumentazione a bordo
Il vincolo principale nella metodologia di progetto e` il rispetto del bilancio ener-
getico tra la potenza solare disponibile e quella necessaria al volo continuo ed al
funzionamento della strumentazione.
Figura 2.17: Schizzo concettuale dell’HELIPLAT
Dal punto di vista pratico, il risultato raggiunto fin’ora e` stata la costruzione di un
dimostratore tecnologico in scala 1:3. Non e` stato realizzato ancora nessun prototipo
volante.
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Caratteristiche dell’HELIPLAT
Apertura alare 73 m
Superficie alare 176.5 m2
Allungamento alare 30.2
Corda alla radice 3 m
Rastremazione 0.32
Lunghezza 12 m
Diametro massimo fusoliera 1.5 m
Apertura della coda 17.5 m
Superficie della coda 28 m2
Allungamento della coda 11
Peso a vuoto 715 kg
Payload 100 kg
Peso massimo al decollo 815 kg
Carico alare massimo 4.6 kg/m2
Efficienza Aerodinamica 36
Velocita` di crociera / Velocita` massima 20 / 32 m/s
Quota di crociera / Quota massima 17000 / 25000 m
Rendimento celle solari 21%
Rendimento delle fuel cells 60%
Densita` di energia fuel cells 600 Wh/kg
Numero di motori elettrici 8
Rendimento dei motori 95%
Potenza nominale di un motore 1.5 kW
Potenza di picco di un motore 3 kW
Potenza richiesta per il payload 1 kW
Potenza totale richiesta 6.5 kW
Autonomia 9 mesi (dal 1◦ Feb; 38◦N di latitudine)
Principali materiali utilizzati Carbon-Epoxy, Graphite-Epoxy, Kevlar,
per il dimostratore strutturale Rohacell (schiuma), pellicole plastiche
Tabella 2.5: Caratteristiche dell’HELIPLAT
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2.2.3 Il progetto SHAMPO
Nel 2002 l’Unione Europea da il via al progetto CAPECON, per lo studio di con-
figurazioni UAV sicure ed a basso costo per applicazioni civili. CAPECON vuole
rappresentare una occasione sintesi tra tecnologie avanzate, metodi di progetto, di
simulazione e di valutazione dei costi, con l’obiettivo finale della produzione di un
UAV civile. Il progetto si concentra prevalentemente sullo studio di configurazioni
HALE e MALE (Medium Altitude Long Endurance). Nell’ambito di CAPECON e`
stato sviluppato il progetto SHAMPO (Solar HALE Aircraft for Multi Payload &
Operation).
Figura 2.18: Schizzo concettuale di SHAMPO
L’architettura adottata e` del tipo “Blended Wing Body (BWB)”, senza fusoliera,
che confrontata con configurazioni convenzionali, e` stata ritenuta quella di miglior
compromesso tra prestazioni, superfici a disposizione per l’installazione di celle solari
e volume a disposizione per carichi paganti di differente tipologia. Anche SHAMPO
utilizza le fuel cells come sistema di accumulo dell’energia, dello stesso tipo di quelle
usate per l’HELIPLAT.
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Caratteristiche di SHAMPO
Apertura alare 73 m
Superficie alare 192 m2
Allungamento alare 28
Corda media aerodinamica 3.9 m
Angolo di freccia delle semiali 5◦
Apertura della coda 12 m
Superficie della coda 25 m2
Allungamento della coda 5.75
Freccia della coda 8.8◦
Peso previsto della struttura 430 kg
Peso avionica 32 kg
Peso celle solari 127 kg
Peso fuel cells 206 kg
Payload massimo 130 kg
Peso massimo al decollo 925 kg
Carico alare massimo 4.81 kg/m2
Velocita` di crociera / Velocita` massima 25 / 36 m/s
Quota di crociera / Quota massima 17000 / 25000 m
Rendimento celle solari 21%
Rendimento delle fuel cells 60%
Densita` di energia fuel cells 600 Wh/kg
Numero di motori elettrici 8
Rendimento dei motori 95%
Potenza nominale di un motore 1.5 kW
Potenza di picco di un motore 3 kW
Potenza richiesta per il payload 1.5 kW
Potenza totale richiesta (crociera) 6.7 kW
Autonomia 6 mesi (dal 1◦ Apr; 38◦N di latitudine)
Tabella 2.6: Caratteristiche di SHAMPO
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Il PrP-Solar: stato del progetto
Il progetto “PrP-Solar” vede la luce presso il Dipartimento d’Ingegneria Aerospaziale
(DIA) dell’Universita` di Pisa, con la definizione di un modello per il progetto preli-
minare di un velivolo HALE-UAV [1]. Attualmente, sempre presso il DIA, e` in corso
l’elaborazione di una metodologia di progetto che tenga conto dei principali aspetti
(aerodinamica, meccanica del volo, strutture, modelli ponderali, strategia di missione,
sistemi di accumulazione, elettronica, energia solare incidente...) necessari a defini-
re in modo esauriente una configurazione per assegnati valori di latitudine, periodo
dell’anno e livello tecnologico di batterie e celle fotovoltaiche.
3.1 Modello per il dimensionamento preliminare
Il modello di dimensionamento preliminare proposto in [1] e` valido per diverse confi-
gurazioni aerodinamiche del velivolo; e` fondato sul bilancio energetico tra potenza so-
lare disponibile e potenza richiesta nelle varie condizioni di volo, tenendo conto anche
dei principali aspetti funzionali dei pannelli fotovoltaici (efficienza, geometria, angolo
d’incidenza della radiazione solare). Mediante tale modello si e` proceduto poi ad un
confronto tra quattro possibili configurazioni, illustrate nelle Figure 3.1, 3.2, 3.3, 3.4.
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Figura 3.1: Configurazione ’ala volante’
Figura 3.2: Configurazione ’convenzionale’
Figura 3.3: Configurazione ’twin boom’
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Figura 3.4: Configurazione ’biplano’
Lo schema logico seguito per il dimensionamento del velivolo e` illustrato in Fi-
gura 3.5. Un aspetto critico della procedura, importante anche ai fini della presente
tesi, e` rappresentato dalla stima dei pesi. Non avendo dati storici a disposizione su
cui basare analisi statistiche affidabili, sono state utilizzate relazioni semi-empiriche;
in particolare, quella per la stima del peso strutturale e` stata ottenuta interpolando i
(pochi) dati esistenti in letteratura per grosse piattaforme HALE, ed e`:
Waf = 1.548S
0.656AR0.6514 (W in kg; S in m2) (3.1.1)
Il Modello e` stato poi validato, prendendo come riferimento una soluzione esistente,
ovvero i dati relativi all’Helios della NASA, e confrontandoli con quelli ottenuti dal
modello stesso nel caso di ala volante; la verifica ha dato esito coerente. Infine, sono
state confrontate le diverse configurazioni per lo stesso tipo di missione, giungendo
alla conclusione che l’architettura biplana, offre ottime caratteristiche sia di rigidezza
strutturale che di efficienza aerodinamica e consente di risparmiare fino al 20% sul
peso in confronto, ad esempio, alla configurazione ’ala volante’. Lo studio preliminare
ha dunque evidenziato che e` possibile volare con una configurazione biplana nell’arco
delle 24 ore rispettando il bilancio energetico.
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Figura 3.5: Diagramma di flusso della procedura di dimensionamento preliminare
3.2 Dimensionamento di seconda approssimazione
La configurazione biplana e` stata studiata con una procedura specifica per il dimen-
sionamento di seconda approssimazione. In questa fase, ancora in corso, sono stati
affinati e completati alcuni modelli usati durante il dimensionamento preliminare, in
relazione ad aspetti quali:
• aerodinamica e meccanica del volo
• strategie di missione
• energia solare incidente
55
Cap. 3 Il PrP-Solar: stato del progetto
• sistema di accumulazione
• elettronica
altri sono attualmente oggetto di studio:
• strutture ed aeroelasticita`
• modelli ponderali
Il PrP-Solar e` dunque un biplano con una serie di setti verticali che collegano
le ali orizzontali. Questi setti hanno sia una funzione strutturale, di irrigidimento
e ripartizione dei carichi tra le ali, sia quella di captare l’energia solare mediante i
pannelli solari montati sulle loro superfici. Questo ultimo compito e` fondamentale in
periodi dell’anno in cui il sole e` basso sull’orizzonte e/o ad alte latitudini (≥ 40◦),
arrivando a catturare una parte significativa dell’energia globalmente necessaria.
Figura 3.6: Esemplificazione del ciclo di seconda approssimazione
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La procedura di dimensionamento si basa sullo schema logico illustrato in Figu-
ra 3.6. I blocchi aeromeccanico ed energetico sono gia` stati implementati ed automa-
tizzati, e forniscono in uscita configurazioni che soddisfino i requisiti della meccanica
del volo e per le quali sia verificato il bilancio energetico nell’arco delle 24 ore. Supe-
rata questa fase e` prevista quella del dimensionamento strutturale, il cui obiettivo e`
verificare staticamente ed a fatica le strutture fino ad ottenere, in uscita, il peso delle
stesse.
3.2.1 Parametri di progetto
La geometria del PrP-Solar puo` essere completamente descritta dalle variabili:
• Sref : superficie di riferimento ( superficie complessiva delle ali)
• bref : apertura alare (uguale per entrambe le ali)
• h/b: gap adimensionale tra le ali
• g: decalage orizzontale tra le ali
• SR: rapporto tra la superficie dell’ala posteriore e quella anteriore
• ΛLE1: angolo di freccia dell’ala anteriore
• ΛLE2: angolo di freccia dell’ala posteriore
• λ1: rapporto di rastremazione ala anteriore
• λ2: rapporto di rastremazione ala posteriore
• NV : numero di setti verticali
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L’aspetto principale da tenere sotto controllo e` il bilancio energetico; e` necessario
infatti garantire il volo continuo per lunghissimi periodi di tempo anche nei giorni con
poche ore di luce (condizione limite il 21 Dicembre, solstizio d’inverno). Per questo
motivo e` stata valutata l’influenza della variazione dei parametri appena illustrati
sulla potenza necessaria al volo, con le seguenti conclusioni. Il parametro Sref ha una
grande influenza sia sulla potenza necessaria che su quella immagazzinata, essendo
una superficie in larga parte ricoperta di pannelli solari. Il parametro bref influisce
sulla resistenza indotta e, quindi, sulla potenza richiesta; un aumento di bref porta ad
una riduzione di CDi quindi di potenza richiesta.
Figura 3.7: Dipendenza di Pnec da Sref
Figura 3.8: Dipendenza di Pnec da bref
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Il parametro h/b ha una sensibile influenza sulla quantita` di energia intercettabile
dai pannelli solari verticali; un aumento di h/b infatti ha come effetto principale
un aumento della superficie dei setti, e cio`, soprattutto in inverno col sole basso
sull’orizzonte o alle alte latitudini (≥ 40◦), risulta determinante. La variazione dei
parametri ΛLE1 e ΛLE2 ha scarsa influenza sulla potenza necessaria e, pertanto, sono
stati posti uguali a zero. I parametri λ1 e λ2 hanno una influenza non nulla, ma
un’ala rastremata presenta problemi strutturali ed e` piu` difficilmente ricopribile con i
pannelli solari; per questi motivi si e` scelto di porre λ1 = λ2 = 1. I parametri g ed SR
hanno una grossa influenza sul trim e sulla stabilita` longitudinale; per quanto riguarda
il trim la condizione auspicabile e` di avere la portanza ripartita in modo uguale tra
le ali, cosa che, si e` verificato, e` ottenibile ponendo SR = 1.5; per quanto riguarda il
margine di stabilita`, per garantire un minimo del 2-3%, si puo` porre g/b = 0.05. Infine
si e` posto NV = 7, in accordo con la procedura preliminare di dimensionamento.
In sostanza, tra tutti i parametri illustrati, se ne sono individuati tre (Sref , bref ,
h/b) che hanno una influenza determinante sul bilancio energetico. Per questo motivo,
allo scopo di semplificare la procedura, si sono fissati tutti gli altri.
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Figura 3.9: Vertical Mission Profile
3.2.2 La missione
Per quanto riguarda la missione, si e` fatta una distinzione tra Vertical Mission Profile
ed Horizontal Mission Profile. Il primo, VMP, rappresenta il diagramma delle altitu-
dini a cui si vola nell’arco delle 24 ore (Figura 3.9), l’idea e` quella di salire di quota
durante le ore piu` soleggiate, sfruttando la maggiore disponibilita` di energia rispetto
a quella necessaria per il volo livellato. L’energia potenziale cos`ı accumulata viene
reimpiegata nottetempo per spegnere i motori e scendere, planando, fino alla quota
iniziale.
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Il profilo di missione orizzontale ideale e` costituito da un’ellisse con asse maggiore
in direzione Est-Ovest (Figura 3.10). E’ anch’esso importante e rappresenta la traiet-
toria che il velivolo segue durante il giorno nel piano orizzontale. Il Punto Cardinale
di partenza e la direzione di volo a seconda dell’ora, influenzano la ricezione di energia
soprattutto sulle superfici verticali.
Figura 3.10: Horizontal Mission Profile
3.2.3 Il bilancio energetico
Per quanto riguarda il bilancio energetico, si e` assunto di utilizzare batterie al litio
come sistema di accumulazione dell’energia, rinunciando alle fuel cells rigenerative,
che potrebbero garantire una densita` specifica di energia molto maggiore, a causa
di una tecnologia non ancora affidabile per i livelli di potenza richiesta in questa
applicazione. In ogni caso, ogni progresso in questo campo potra` portare un beneficio
in termini di peso totale.
Lo schema concettuale del bilancio e` schematizzato in figura Figura 3.11, in cui:
• ηSA e` efficienza dell’impianto fotovoltaico, tiene conto dell’efficienza di entrambe
le facce delle celle solari bi-facciali, dell’albedo, di un fattore di forma che valuta
la ricopribilita` delle superfici.
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• ηM e` l’efficienza dei motori elettrici “brushless”, fissata a 0.95
• ηP e` l’efficienza delle eliche, fissata a 0.95
• ηD e` l’efficienza dei dispositivi vari del velivolo e del payload, posta uguale a 1
• ηI e` l’efficienza degli accumulatori in ingresso, assunta pari a 0.99
• ηO e` l’efficienza degli accumulatori in uscita, posta uguale a 0.965
• EIN e` l’energia solare entrante
• Eflighte` l’energia richiesta per il volo
• Edevicese` l’energia richiesta per dispositivi e payload
• Eacce` l’energia immagazzinata dalle batterie
Figura 3.11: Schema del bilancio energetico nell’arco delle 24 ore
Il bilancio energetico e` riferito ad un intervallo di tempo di 24 ore, nel quale e`
prevista una salita e successiva planata, come descritto in precedenza. L’equazione di
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bilancio che deve essere verificata e`:
EINηSA =
EDAYflight
ηMηP
+
EDAYdevices + Ê
DAY
devices
ηD
+
+
1
ηIηO
(
ENIGHTflight
ηMηP
+
ENIGHTdevices + Ê
NIGHT
devices
ηD
)
(3.2.1)
Per il sistema di accumulazione sono state considerate batterie al litio che garanti-
scano una capacita` specifica di energia pari a 200 Wh
kg
, che rappresenta lo stato dell’arte
in questo momento.
3.2.4 L’aerodinamica
Dal modello preliminare era emerso che i numeri di Reynolds a cui il velivolo avrebbe
operato sono di circa 300.000. La scelta dei profili e` stata per forza ristretta nell’ambito
di quelli che garantiscano buone prestazioni a bassi Re. Considerando che in un
sistema “wing box”, a causa degli effetti di downwash, l’ala anteriore tende a stallare
prima, si e` scelto per essa un profilo che abbia alti CLmax a bassi Re, ovvero il profilo
S1210 che ha CLmax = 1.9.
Per l’ala posteriore, nell’ottica di diminuire la resistenza, e` stato scelto ilNACA3514,
caratterizzato da un flusso laminare su oltre il 70% della corda a bassi Re.
Lo spessore percentuale delle ali e` stato fissato al 13%; la scelta di spessori inferiori
potrebbe portare alla riduzione della potenza necessaria, ma e` necessario garantire un
certo volume interno sia per le strutture che per alloggiare le batterie e parte del
payload. Per i setti verticali si e` scelto un profilo simmetrico, il NACA0012.
3.2.5 Il modello aeromeccanico
Altre problematiche affrontate sono:
• Stabilita` longitudinale
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• Condizioni di trim e ripartizione di portanza
• condizioni di stallo
L’esigenza di avere un velivolo equilibrato e stabile si e` tradotta nella richiesta di
una rigidezza in beccheggio positiva, ovvero la necessita` di far coincidere il baricentro
col centro delle pressioni e posizionarlo davanti al punto neutro. Cio` rende positiva
la quantita`
MoS =
xPN − xCG
mac
(3.2.2)
E’ stato imposto un valore minimo del MoS pari al 2% tra gli input della proce-
dura.
La strategia scelta per il bilanciamento del velivolo si basa su una opportuna di-
stribuzione del peso delle batterie tra ala anteriore e posteriore. Dopo la valutazione
del peso totale, effettuata con modelli semi-empirici, si e` calcolata la posizione del
centro di pressione, CP , mediante un codice aerodinamico di tipo Vortex-Lattice.
Successivamente si e` determinata la posizione del baricentro del velivolo senza accu-
mulatori e si e` calcolato il peso degli accumulatori stessi da ripartire tra le ali al fine
di non alterare la posizione del baricentro appena calcolata, ovvero in modo che ri-
sulti: CGACC = CGSTR. Infine si e` calcolato il peso delle batterie da spostare dall’ala
posteriore a quella anteriore per soddisfare le condizioni volute:
CGTOT = CP (3.2.3)
MoS ≥ 2% (3.2.4)
A tale scopo e` stato definito il parametro BFAF (Back To Front Accumulator
Factor):
BFAF =
WMOVEDACC
WREARACC |0
(3.2.5)
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in cui:
• WMOVEDACC : peso batterie da spostare dall’ala posteriore a quella anteriore
• WREARACC |0: peso della batterie nell’ala posteriore prima del bilanciamento ovvero
quando CGACC = CGSTR
Il parametro BFAF assume valori compresi tra 0 ed 1; BFAF = 0 corrisponde
alla condizione per la quale CGACC = CGSTR, mentre BFAF = 1 significa che tutte
le batterie si trovano nell’ala anteriore. Valori utili del BFAF sono quelli intorno a
0.5, per cui si ha la portanza all’incirca equiripartita tra le ali.
3.2.6 Modello dei pesi
Il peso complessivo del velivolo e` dato dalla relazione:
WTOT = WStruct +WS−cells +WAcc +WMot +WPay (3.2.6)
in cui alcuni degli addendi sono stati valutati con modelli semi-empirici di prima
approssimazione. In particolare il peso strutturale e` stato supposto proporzionale alla
superficie, definendo una “densita` per unita` di superficie”, ρStruct, data in in kg/m
2,
differente per ala e setti verticali. Il peso per unita` di superficie delle celle solari e`
ricavato da dati reperibili in letteratura; il modello del peso dei motori e` basato su
dati statistici e proporzionale alla massima potenza erogabile dai motori.
Si e` deciso di ipotizzare due diversi allestimenti per il velivolo: uno per il volo nel-
la stagione invernale (configurazione “winter”), l’altro in quella estiva (configurazione
“summer”). La stagione invernale e` caratterizzata da giornate con poche ore di luce,
il che rende necessario un maggiore accumulo di energia nelle batterie per soddisfare
il bilancio energetico notturno. Cio` richiede un maggior numero di batterie stesse ed
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una superficie pannellata maggiore, in particolare per quanto riguarda i setti, cos`ı che,
col sole basso rispetto all’orizzonte, i pannelli verticali possano intercettarne i raggi.
In estate, la maggiore irradiazione renderebbe necessario un sistema di smaltimento
dell’energia in eccesso che altrimenti, trasformandosi in calore, creerebbe problemi
funzionali all’impianto solare e alle strutture. Per evitare cio` e` stata definita la confi-
gurazione estiva ad hoc, caratterizzata da una superficie di riferimento molto minore,
percio` piu` leggera e con un gap verticale molto inferiore rispetto al caso “winter”, che
ricava la quasi totalita` dell’energia necessaria (95%) dalle celle poste sulle superfici
orizzontali delle ali, irradiate dal sole alto nel cielo.
La ripartizione indicativa dei pesi tra i vari componenti ottenuta all’incirca quella
riportata in Tabella 3.1:
accumulatori 49%(s) 48%(w)
strutture 24%(s) 30%(w)
celle solari 6%(s) 7%(w)
motori 11%(s) 9%(w)
payload 10%(s) 6%(w)
Tabella 3.1: ripartizione indicativa dei pesi (“s”=summer; “w”=winter)
E’ interessante osservare come in entrambi i casi, sia per l’allestimento invernale
che estivo, il peso degli accumulatori si attesti sempre su valori intorno al 50% di
quello complessivo.
3.2.7 Il “Dominio Operativo”
Una volta determinate tutte le caratteristiche di una configurazione e` importante
conoscerne il grado di flessibilita` operativa. Un importante strumento definito a tale
scopo e` il “Dominio Operativo” ovvero il luogo dei punti del piano Latitudine-Giorno
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dell’anno, in cui il bilancio energetico e` soddisfatto. Un tipico esempio di D.O. e`
riportato in Figura 3.12, dalla quale risulta, tra l’altro, che la massima latitudine
operativa prevista e` pari a Φ = 70◦ in quanto i modelli usati per il calcolo della
potenza solare entrante non sono validi per latitudini superiori. E’ stato pure osservato
come, con i modelli utilizzati, la condizione “peggiore giorno dell’anno” (21 Dicembre,
356◦ giorno) sia equivalente alla condizione “Latitudine massima” (Φ = 70◦), in altre
parole, scegliendo come requisito D = 356 si ottengono gli stessi risultati che si
avrebbero ponendo Φ = 70◦. Questa equivalenza permette di semplificare la procedura
di tracciamento del D.O.
Figura 3.12: Esempio di Dominio Operativo
3.2.8 risultati ottenuti
Si riporta in tabella 3.2 l’esempio di una configurazione invernale che rispetti il bilancio
energetico, che e` stata trovata dopo aver imposto il vincolo di volare durante il solstizio
d’inverno (D = 356) e trovando la minima latitudine a cui cio` e` possibile rispettando
il bilancio energetico. Successivamente, per la medesima configurazione, imponendo il
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vincolo Φ = 70◦, e` stato trovato il minimo valore di D per il quale il bilancio energetico
e` soddisfatto.
Figura 3.13: Schema della configurazione invernale
Configurazione PrP-Solar Inverno
Giorno dell’anno D = 356 (21 Dic)
Quota di crociera h = 16000m
Latitudine massima φ = 40◦N
Superficie di riferimento Sref = 195m
2
Apertura alare b = 90m
gap verticale h/b = 0.097
decalage orizzontale g/b = 0.051
Efficienza Aerodinamica 47
Parametro BFAF BFAF = 0.21
Margine di stabilita` MoS = 7%
Peso Totale 1660kg
−−− > Strutture 482kg (30%)
−−− > Celle Solari 120kg (7%)
−−− > Batterie 800kg (48%)
−−− > Motori 150kg (9%)
−−− > Payload 100kg (6%)
Tabella 3.2: Caratteristiche del PrP-Solar winter
E’ risultato altres`ı che la stessa configurazione di Tabella 3.2, ad una latitudine di
φ = 70◦N , potrebbe volare non prima del 20 Marzo (D = 79).
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Si riporta infine, in Figura 3.14 il grafico del Dominio Operativo della configura-
zione, in cui la linea continua rappresenta il limite del dominio per la quota di 16000
m. Se si porta il velivolo a quota 15000 m tenendo costanti tutti gli altri parametri,
la potenza necessaria al volo diminuisce, e si osserva che il dominio operativo si al-
larga, essendo delimitato dalla linea tratteggiata: sarebbe possibile volare fino a una
latitudine di φ = 45◦N .
Figura 3.14: Dominio Operativo della configurazione invernale
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Capitolo 4
Analisi di alcuni aspetti critici
della missione
Dopo aver discusso delle potenziali applicazioni delle piattaforme HALE , nel capitolo
3 si e` descritto il profilo di missione che e` stato studiato per il PrP-Solar. Nel presente
capitolo verranno analizzati alcuni aspetti importanti della missione che riguardano
le condizioni ambientali in cui volera` il PrP-Solar, non ancora implementati nella
procedura di dimensionamento e di cui sara` necessario tener conto.
Le condizioni atmosferiche influenzano fortemente il progetto. I fenomeni princi-
pali da tenere in considerazione sono la turbolenza e la velocita` dei venti in quota.
La turbolenza e` presente sia durante le fasi di salita e discesa, sia ad alta quota,
in crociera, con valori di velocita` di raffica inferiori. Pur prevedendo di effettuare il
lancio e il recupero della piattaforma in periodi di bel tempo ed aria calma, non si
puo` prescindere dal considerare comunque gli effetti della turbolenza che, in quanto
fenomeno aleatorio, non puo` essere previsto con accuratezza. Per quanto riguarda la
crociera, il tipo di missione prospettata comporta la permanenza in volo per periodi
lunghissimi, con buona probabilita` di incontrare raffiche le quali, ancorche´ di intensita`
minore, producono effetti non trascurabili anche ad alta quota, come verra` dimostrato
in seguito. La presenza in quota dei venti laminari condiziona invece la generazione
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di portanza nella fase di crociera, date le basse velocita` di volo previste (dello stesso
ordine di grandezza delle velocita` dei venti stessi).
4.1 I venti in quota
La velocita` dei venti sulla terra e` fortemente variabile; essa dipende dalla regione,
dal periodo dell’anno e dall’altitudine. Esempi dell’andamento della velocita` media
delle correnti in funzione di quota e latitudine sono mostrati nelle figure 4.1 e 4.2.
Come si osserva, pur variando i valori, gli andamenti qualitativi restano gli stessi per
la maggior parte delle localita`, in particolare per l’area mediterranea.
Figura 4.1: Velocita` media del vento in funzione della quota, fissata la latitudine
Le velocita` di crociera previste per il PrP-Solar, dell’ordine delle decine di m/s,
sono dello stesso ordine di grandezza delle velocita` dei venti; cio` comporta che nel vo-
lo di crociera, un’eventuale corrente di velocita` negativa riduce il margine di velocita`
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Figura 4.2: Velocita` media del vento in funzione della latitudine, fissata la quota
dallo stallo. In tale eventualita` infatti, per poter mantenere inalterata la portanza,
occorrerebbe aumentare l’angolo di incidenza o, in alternativa, aumentare la velocita`
di crociera, per quanto e` consentito dai motori. Una terza via e` quella di invertire
la direzione di volo, volando “contro vento” e sfruttando cos`ı la maggiore velocita`
relativa aria-velivolo per realizzare una planata. Quest’ultima soluzione ha una pos-
sibile controindicazione: nel profilo di missione nel piano orizzontale (Figura 3.10), la
direzione di volo e` determinata anche dal bilancio energetico, anche se solo durante le
ore diurne. Durante la notte e` possibile porsi in condizione con vento favorevole, con
un accumulo di energia ottenuto attraverso un guadagno di quota.
Al fine di prevedere la velocita` dei venti nelle varie condizioni, occorre un modello
che fornisca, sulle aree di interesse, sia le velocita` medie che quelle che si registrano con
bassa frequenza di ripetibilita` (al 95◦ percentile e al 99◦ percentile). Tali modelli sono
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basati su misurazioni sperimentali “sul campo”, e su quantita` di dati sufficientemente
grandi e rilevati in durante tutto l’anno, per un sufficiente numero di anni. Esistono
banche dati di questo tipo, soprattutto negli Stati Uniti, sulle quali si sono basati
molti studi della NASA. In Italia e` reperibile un database contenente le misurazioni
effettuate dall’Aeronautica Militare tra il 1963 e il 1997, da cui e` ricavabile il profilo
dei venti in funzione della quota per varie latitudini. In accordo con questi dati sono
stati elaborati e disegnati i grafici delle velocita` dei venti sopra Milano (45◦N) riportati
nelle figure 4.3, 4.4, 4.5
Risulta dalle figure 4.3 e 4.4 che l’intensita` delle correnti diminuisce sensibilmente
in un range di altitudini comprese tra i 10 e i 20 km, raggiungendo un minimo attorno
a quest’ultima quota. Il valore medio della velocita` dei venti in inverno (stagione
peggiore), sopra Milano alla quota di 18000 m, e` pari a 14 m/s. Considerando la
deviazione standard e i vari intervalli di confidenza, possono essere raggiunte velocita`
sensibilmente maggiori: 29 m/s al 95◦, 36 m/s al 99◦ percentile. Il numero di volte
che vengono raggiunte le varie intensita` e` mostrato in Figura 4.5, da cui si evince
che la maggior parte degli eventi sono stati registrati nel range di velocita` inferiore ai
15 m/s, ma che una quota sensibile (9%) e` registrato nel range 25-35 m/s. In altre
localita` italiane sono stati registrati valori generalmente inferiori.
Dalla Figura 4.5, escludendo quelle correnti registrate con una frequenza inferiore
al 3% nell’arco di 30 anni, occorre che il sistema propulsivo sia in grado di contrastare,
alla quota di crociera di 18000 m, venti di velocita` almeno pari a 35 m/s.
Oltre che le intensita`, rivestono una considerevole importanza le variazioni dei
venti (in intensita` e direzione). Non disponendo attualmente di questo tipo di dati
relativamente alla zona di Milano, e` stata condotta una ricerca avente come fonti
alcuni studi della NASA [39] [40] in rifrimento ai quali, prendendo in considerazione
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Figura 4.3: Velocita` media del vento in funzione della quota, Milano
zone con profili di venti assimilabili a quelli di Milano, si sono ricavati dei trend
qualitativi.
Il primo aspetto considerato e` la durata delle correnti di date intensita`. La pro-
babilita` che i venti superino o meno determinate velocita` (eccedenze) per periodi di
tempo specificati puo` assumere un’importanza considerevole nella pianificazione della
missione; spesso pero` informazioni supplementari rispetto sono auspicabili. Ad esem-
pio, la probabilita` della persistenza dell’intensita` dei venti sopra una certa zona. Un
esempio di statistica che descriva la persistenza dei venti e` riportata in Figura 4.6; in
essa si legge la probabilita` che la massima intensita` delle correnti, nella zona compresa
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Figura 4.4: Velocita` del vento in funzione della quota, Milano
tra i 15 e 18 km sia inferiore, uguale o superiore a 50 e 75 m/s per periodi pari a
multipli di 12 ore nel mese di Gennaio.
Altrettanto importante e` la variazione delle correnti in velocita` e direzione. Cam-
biamenti significativi possono avvenire in lassi di tempo molto variabili, da pochi
minuti a ore. Anche in questo caso le uniche leggi disponibili sono ricavate dall’elabo-
razione di dati statistici. Le figure 4.7 e 4.8 contengono gli andamenti idealizzati, al
99◦ percentile, delle grandezze in questione in funzione del tempo trascorso a partire
da un istante di riferimento a cui corrisponde una corrente di riferimento.
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Figura 4.5: Distribuzione statistica delle velocita` dei venti, 18000 m, Gennaio
Figura 4.6: Probabilita` che la massima velocita` dei venti sia minore, uguale o maggiore dei
valori specificati per k periodi di 12 ore, altitudine 15-18 km, Gennaio
76
Cap. 4 Analisi di alcuni aspetti critici della missione
Figura 4.7: variazioni di direzione del vento al 99◦ percentile, in funzione del tempo e della
velocita` iniziale, altitudine 10 - 16 km
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Figura 4.8: Variazioni di velocita` del vento al 99◦ percentile, in funzione del tempo e della
velocita` iniziale, altitudine 10 - 16 km
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4.2 La turbolenza
Le misurazioni effettuate in varie parti del mondo indicano che, per quanto riguarda
le raffiche, alle quote di 10-20 km l’aria e` relativamente calma. Come modello di
raffica, a livello preliminare, si e` ritenuto di poter utilizzare quello di raffica discreta,
formalizzato nelle normative MIL-F-8785C [42] e MIL-STD-1797A [43], e ripreso anche
dalle FAR, ma solo per le quote relative ai velivoli commerciali o da aviazione generale.
La raffica discreta si assume abbia un andamento “1-cos”, descritto dalla equazione
4.2.1:
U =
Ude
2
[
1− cos
(
2pi · s
25 · c
)]
(4.2.1)
in cui:
• s e` la distanza percorsa all’interno della raffica
• c e` la corda media geometrica, nel nostro caso presa come la media delle corde
di ala anteriore e posteriore
• Ude e` la velocita` di raffica
Figura 4.9: Forma della raffica discreta
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I valori tipici delle velocita` di raffica (intese come velocita` equivalenti) e le loro
variazioni con la quota, sono indicate nelle gia` citate norme MIL, con le relative
leggi per poterne ricavare i valori a quote superiori rispettivamente ai 20000 e 50000
ft, (quest’ultima, non e` contemplata dalle FAR). Tra 0 e 20000 ft Ude si mantiene
costante; tra 20000 e 50000 ft varia linearmente con la quota, mentre l’andamento
della velocita` di raffica per quote maggiori di 50000 ft e` dato da [42]:
Ude = Ude50
√
ρ
ρ50
(4.2.2)
in cui i simboli Ude50 e ρ50 rappresentano le grandezze a 50000 ft.
la Figura 4.10 mostra l’andamento con la quota delle velocita` di raffica:
Figura 4.10: Andamento con la quota delle velocita` di raffica
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Capitolo 5
I carichi sul PrP-Solar
Nel presente capitolo si e` tracciato un inviluppo di volo plausibile, analizzando il
diagramma di manovra e quello di raffica; successivamente si e` schematizzata la
distribuzione dei carichi sulla struttura.
5.1 L’inviluppo di volo
Il primo passo per la determinazione dei carichi in volo e` la conoscenza dell’inviluppo
di volo, il diagramma V-h, che mostra le massime velocita` raggiungibili dal velivolo in
funzione della quota; a questo fine e` stato necessario determinare l’eccesso di potenza
disponibile ad ogni quota.
La potenza necessaria non si puo` calcolare secondo la metodologia classica della
Meccanica del Volo, che presuppone una polare ad andamento parabolico (CD =
CD0 + kC
2
L). Nel caso specifico del PrP-Solar, come spiegato in [3], a causa dei bassi
numeri di Reynolds (Re) di volo, la polare segue un andamento diverso. Il modello
adottato per il calcolo della resistenza [3] definisce il coefficiente di resistenza come:
CD = CDvisc + CDi in cui entrambi gli addendi variano col CL, e sono determinati
utilizzando i dati tratti direttamente dalle polari sperimentali dei profili. La Figura 5.1
rappresenta una tipica polare del velivolo, tracciata per Re = 3 · 105
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Figura 5.1: Tipica polare del velivolo
Come si osserva, mentre il termine CDi conserva un andamento parabolico con
CL, l’altro, CDvisc, non e` costante, come per alti Re, ma varia sensibilmente con la
riduzione di V. In tal caso, si determina la polare del velivolo per ogni Re di interesse,
adottando il modello citato, e si utilizza per il calcolo della resistenza.
Utilizzando i metodi definiti in [3], per mezzo del ciclo di dimensionamento di
seconda approssimazione sono stati ricavati i dati riportati nella tabella riprodotta in
Figura 5.2 [2], utilizzando i quali si e` valutata la resistenza alle diverse quote nelle
condizioni di VPmin, utilizzando la relazione:
D(h) =
1
2
ρ(CDvisc + CDi)SV
2
Pmin (5.1.1)
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Figura 5.2: Dati aerodinamici alle varie quote
Nota la resistenza, si e` determinata immediatamente la potenza necessaria al volo
livellato, alla velocita` di minima potenza:
Pn(h) = D(h)VPmin(h). (5.1.2)
Infine, si e` stimata la massima potenza necessaria, imponendo che il velivolo sia
in grado di immettersi in una traiettoria di salita con angolo di pendenza γ = 2◦:
PnMAX(h) = Pn(h) +WtotVPmin(h)sin(γ). (5.1.3)
In Figura 5.3 e` riportato per ogni quota l’andamento della potenza necessaria al
volo livellato alla velocita VPmin e quello della potenza massima richiesta, di cui alla
5.1.3.
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Figura 5.3: Potenza necessaria al variare della quota
Supponendo di avere un impianto propulsivo in grado di soddisfare le suddette
esigenze di potenza1, si e` ricavato l’eccesso di spinta disponibile alle varie quote, che
puo` essere impiegato per accelerare il velivolo, in volo livellato, fino alla massima
velocita`.
Si descrive brevemente il procedimento seguito per ricavare Vmax:
1Per quanto riguarda il calcolo della potenza disponibile, a livello del mare essa e` limitata da
quella specifica erogabile dalle batterie al litio, fissata al valore indicativo di 150 W/kg. Con 800 kg
di batterie, e tenendo conto delle efficienze di elica, motori e accumulatori, si ottiene una potenza
disponibile s.l.m. pari a: Pd0 = 100 kW . La variazione con la quota della Pd, e` data dalla legge:
Pd(h) = Pd0rho/rho0, tipica della diminuzione di potenza traente delle eliche al diminuire della
densita` dell’aria.
84
Cap. 5 I carichi sul PrP-Solar
noti i valori della potenza supplementare disponibile, rispetto a quella necessaria al
volo livellato, si suppone di usare integralmente la spinta in eccesso per accelerare il
velivolo dalla velocita` di potenza minima fino a quella massima ottenibile:
potenza necessaria al volo livellato alla velocita` di potenza minima:
P Lfn =
1
2
CLfD ρSV
3
Pmin (5.1.4)
supponendo di impiegare tutta la potenza disponibile per volare alla massima velocita`:
Pd =
1
2
CmaxD ρSV
3
max (5.1.5)
l’eccesso di spinta disponibile e`:
∆P = Pd − P Lfn =
1
2
CmaxD ρSV
3
max −
1
2
CLfD ρSV
3
Pmin (5.1.6)
in cui:
• ∆P e` noto;
• CmaxD e` il coefficiente di resistenza corrispondente alla velocita` Vmax
si ottiene immediatamente:
CmaxD V
3
max − CLfD V 3Pmin =
2∆P
ρS
(5.1.7)
V 3max =
(2∆P/ρS) + CLfD V
3
Pmin
CmaxD
(5.1.8)
come si puo` notare dalla relazione appena scritta: Vmax = f(C
max
D ). A sua volta pero`
CD = f(V ), attraverso il numero di Reynolds. Si renderebbe percio` necessaria una
procedura iterativa, dalla quale ottenere la grandezza Vmax. Nella realta` si e` osservato
dai dati disponibili (Figura 5.2) che il valore di CD varia pochissimo nel range di
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numeri di Reynolds di nostro interesse. Fissandolo al valore CLfD si commette un
errore trascurabile in prima approssimazione. Ponendo CmaxD = C
Lf
D , si ottiene:
Vmax =
3
√
V 3Pmin +
2∆P
ρSCLfD
(h = cost) (5.1.9)
Calcolata per ogni quota la velocita` massima raggiungibile, si e` ricavato l’inviluppo
V-h riportato in Figura 5.4.
Figura 5.4: Inviluppo V-h
Infine,nella Figura 5.5, il grafico V-h e` stato sovrapposto al profilo delle velocita`
dei venti (cfr. Cap. 4). Si nota come, nel range di quote previste per la crociera
(tra 14000 e 18000 m), l’impianto propulsivo sia in grado di contrastare le massime
velocita` dei venti.
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Figura 5.5: Inviluppo V-h sovrapposto al profilo di velocita` dei venti in quota
A questo punto e` stato possibile tracciare gli inviluppi V-n (velocita` - fattore di
carico) alle varie quote. Alcuni di questi diagrammi sono riportati nelle figure 5.6-5.12.
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Figura 5.6: Inviluppo V-n a quota 0 m
Figura 5.7: Inviluppo V-n a quota 1000 m
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Figura 5.8: Inviluppo V-n a quota 5000 m
Figura 5.9: Inviluppo V-n a quota 10000 m
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Figura 5.10: Inviluppo V-n a quota 15000 m
Figura 5.11: Inviluppo V-n a quota 16000 m
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Figura 5.12: Inviluppo V-n a quota 18000 m
Come si evince dagli inviluppi di volo alle quote di nostro interesse per la crociera,
i fattori di carico provocati dalle raffiche sono alti. Per un velivolo come il PrP-Solar,
che ha un carico alare molto basso, 8 kg/m2, il problema delle raffiche e` critico. In
particolare si e` osservato come il fattore di carico massimo, indotto dalle raffiche piu`
intense, e calcolato secondo il modello proposto in [4],[5],[6] e [9], non diminuisca
affatto con la quota, nonostante la velocita` di raffica cali con essa. Per individuare la
condizione peggiore in assoluto, si e` deciso di analizzarne l’andamento con la quota;
si e` studiato anche il modo di variare dei termini che entrano nel calcolo del fattore
di carico:
ngust = 1± rho0 ·Kg · UdeB · VBeq · CLα
2Wtot/S
; (5.1.10)
in cui:
CLα e` stato valutato direttamente utilizzando i dati tratti dalle polari dei profili
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Kg e` il fattore di attenuazione di raffica. Esso tiene conto del fatto che il velivolo
nel passaggio all’interno di una raffica non la subisce integralmente. Infatti prima
di arrivare al punto in cui la raffica ha intensita` massima Ude (vedi Figura 4.9), il
velivolo che la percorre e` sottoposto ad un gradiente di velocita` verticale dell’aria,
subendo un progressivo aumento dell’angolo di incidenza. Questa circostanza induce
la generazione di una quota crescente di portanza supplementare, che genera a sua
volta una velocita` ascensionale del velivolo che neutralizza, in parte, quella verticale
di raffica. Questo effetto e` riassunto nel Kg, che viene calcolato secondo la formula:
Kg =
0.88 · µg
5.3 + µg
; (5.1.11)
in cui compare µg, o rapporto di massa, grandezza che dipende direttamente dal carico
alare:
µg =
2 ·Wtot/S
ρ · g · CLα · S · c (5.1.12)
nelle figure 5.13 e 5.14 si riportano gli andamenti con la quota di µg e Kg.
UdeB e` la velocita` della raffica piu` intensa (Figura 5.15).
VBeq rappresenta la cosiddetta “maximum gust design speed”, detta anche “gust
penetration speed” cioe` la velocita` che deve assumere il velivolo in presenza della
raffica massima. Non potendo avere controllo immediato su questa velocita`, essendo
il velivolo non pilotato, si e` deciso di porla uguale alla velocita` di crociera. Il suo
andamento con la quota e` in Figura 5.16.
Per finire, le figure 5.17 e 5.18 illustrano l’andamento del massimo fattore di carico
positivo e negativo cui sara` sottoposto il velivolo in funzione della quota. Da questi
grafici si puo` leggere la quota alla quale i fattori di carico assumono in assoluto il
massimo e il minimo valore che verranno presi come fattori di carico ultimi di progetto
in condizioni di crociera.
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Figura 5.13: µg vs h
Figura 5.14: Kg vs h
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Figura 5.15: UdeB vs h
Figura 5.16: VBeq vs h
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Figura 5.17: nmax vs h
Figura 5.18: nmin vs h
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5.2 Carichi sul velivolo in crociera
Si e` proceduto ad una stima dei carichi agenti sul velivolo, durante il volo in crociera.
Il peso delle strutture e quello di tutti i componenti (celle fotovoltaiche, payload,
accumulatori, motori) e` stato ottenuto in base al modello dei pesi indicato in [2].
Per le strutture, ci si e` riferiti ad una distribuzione media di massa per unita`
di superficie, differenziata per le ali ed i setti verticali. I dati sul peso per unita` di
superficie delle celle solari, sono disponibili tra le specifiche fornite dai produttori
delle celle stesse. Il peso dei motori e` stato stimato in base ad una relazione empirica,
elaborata su dati statistici, che lega il peso alla potenza di picco erogabile. Il payload
e` fissato a 100 kg. I peso delle batteria al Litio, considerando una densita` di energia di
200 Wh/kg, e` determinata col ciclo di seconda approssimazione, in base alla quantita`
di energia necessaria al volo.
I dati utilizzati sono:
• ρHstr = 2 kg/m2: peso per unita` di superficie della struttura delle ali
• ρVstr = 1.6 kg/m2: peso per unita` di superficie della struttura dei setti
• ρScells = 0.46 kg/m2: peso per unita` di superficie dei moduli fotovoltaici
• Wmot = 0.0045 · (Ppeak/ηPηM) fornisce il valore in kg data la potenza in W
• Wpayload = 100 kg: peso del payload fissato da specifica
I valori di peso ottenuti sono i seguenti:
• W antSTR = 156 kg: peso strutturale dell’ala anteriore
• W posSTR = 234 kg: peso strutturale dell’ala posteriore
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• W settiSTR = 105 kg: peso strutturale dei setti
• W antScells = 36 kg: peso dei moduli fotovoltaici sull’ala anteriore
• W posScells = 54 kg: peso dei moduli fotovoltaici sull’ala posteriore
• W settiScells = 60 kg: peso dei moduli fotovoltaici sui setti verticali
• Wacc = 800 kg: peso delle batterie al litio, da ripartire tra le ali in base al valore
del parametro BFAF = 0.21
• Wmot = 150 kg: peso dei motori
• Wtot = 1595 kg: Peso totale
I vari dispositivi dovranno essere distribuiti il modo piu` uniforme possibile all’in-
terno del volume disponibile dell’ala e dei setti verticali, con la seguente ripartizione:
In ala:
• Accumulatori
• Celle fotovoltaiche
In corrispondenza dei Setti:
• Motori (uno in cima, uno per ogni intersezione dei setti con le ali)
• Payload
• Celle fotovoltaiche
In particolare gli accumulatori, al fine di equilibrare il velivolo, sono stati ripartiti
tra le ali in base al valore del parametro BFAF = 0.21. La definizione del BFAF e`
specificata nella (3.2.5). In seguito a questa ripartizione e` risultato che:
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• W antACC = 435 kg Peso di batterie da mettere in ala anteriore
• W posACC = 365 kg Peso di batterie da mettere in ala posteriore
Questa ripartizione permette di garantire un margine di stabilita` del 7%, superiore
al minimo richiesto (3%); l’effetto sulla posizione del baricentro globale del velivolo e`
mostrata in Figura 5.19
Figura 5.19: effetto della ripartizione del peso degli accumulatori sul baricentro
Complessivamente, il peso del velivolo stabile, e` cos`ı ripartito:
• Want = 627 kg Peso dell’ala anteriore
• Wpos = 653 kg Peso dell’ala posteriore
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• W settitot = 627 kg Peso complessivo dei setti
• Wsetto = 66.5 kg Peso di ciascun setto
In condizioni di crociera, per la configurazione strutturale in analisi, e` risultato
dagli studi condotti in precedenza in [3] che la portanza e` ripartita ugualmente tra le
due ali, per cui:
Lant + Lpos = Wtot
Lant = Lpos =
Wtot
2
= 873kg
(5.2.1)
Carichi distribuiti sulle ali:
pant =
Lant − Lant
b
= 2.73kg/m
ppos =
Lpos − Lpos
b
= 2.44kg/m
(5.2.2)
Carico su ogni setto, concentrato nel suo baricentro:
Wsetto = 66.5kg (5.2.3)
La condizione di carico in crociera e` schematizzata nelle figure 5.20 e 5.21
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Figura 5.20: carichi agenti sul velivolo in crociera
Figura 5.21: carichi agenti sul velivolo in crociera
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Capitolo 6
Configurazione strutturale
concettuale
Nel presente capitolo verranno descritti i criteri adottati per la scelta dei materiali.
Verra` proposta, infine, una configurazione strutturale di primo tentativo.
6.1 Criteri adottati per la scelta del materiale
Per quanto riguarda il tipo di materiali da utilizzare, e` quasi obbligata la scelta dei
compositi; a tal proposito risultano decisive l’esigenza di ridurre il piu` possibile il
peso e di avere ottime caratteristiche meccaniche. I materiali compositi, in particola-
re quelli Gr-Ep e Carbon-Ep sono caratterizzati da ottimi rapporti resistenza/peso e
rigidezza/peso, molto migliori rispetto ai materiali metallici. Il problema che si pone,
data l’anisotropia intrinseca dei compositi, e` quello di ottenere caratteristiche mecca-
niche adeguate nelle direzioni prevalentemente sollecitate, minimizzando gli effetti di
accoppiamento.
I compositi vengono prevalentemente utilizzati in forma di laminati, ottenuti dalla
sovrapposizione di piu` strati a rinforzo unidirezionale e disposti secondo opportu-
ni angoli relativi. Ogni lamina a rinforzo unidirezionale e` ortotropa, e ipotizzando
uno stato piano di tensione, ha una legge costitutiva (nel riferimento di ortotropia
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{x1, x2, x3} della lamina) del tipo:
σ1
σ2
σ3
 =
Q11 Q12 0Q12 Q22 0
0 0 Q33

1
2
3
 (6.1.1)
Si definisca ora un sistema di riferimento globale per il laminato: {x, y, z}. In
generale, la maggior parte delle lamine hanno una orientazione tale che i loro assi di
ortotropia sono ruotati rispetto alla terna di riferimento globale. Per questo motivo, il
legame costitutivo rispetto a quest’ultima terna, appare non ortotropo, in quanto non
riferito agli assi di ortotropia della lamina, con la conseguente presenza dei termini
Qxs e Qys, dove il pedice s si riferisce alle azioni di taglio.
Nel disporre piu` lamine in sequenza, con orientazioni variabili, si puo` calcolare,
rispetto al sistema di riferimento globale, la risposta elastica del monostrato equiva-
lente, avente spessore uguale a quello del laminato. Le azioni interne del materiale,
che si possono ricavare dalla teoria classica dei laminati, sono illustrate in Figura 6.1
e la loro definizione e` data dalla (6.1.2). Il legame tra le azioni interne e le deforma-
zioni si ottiene, inserendo nelle componenti delle relazioni (6.1.2) il legame costitutivo
precedentemente illustrato.
N =
∫ h/2
−h/2
σdz
M =
∫ h/2
−h/2
σzdz
(6.1.2)
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Figura 6.1: Azioni sul monostrato equivalente
Essendo il laminato composto da piu` strati diversamente orientati, occorre integra-
re lamina per lamina, arrivando infine ad ottenere il legame costitutivo del monostrato
equivalente, ovvero la legge fondamentale dei laminati :
{
N
M
}
=
[
A B
B D
]{
0
k
}
(6.1.3)
in cui:
A =
n∑
k=1
(zk − zk−1)Qk(δk)
B =
1
2
n∑
k=1
(z2k − z2k−1)Qk(δk)
D =
1
3
n∑
k=1
(z3k − z3k−1)Qk(δk)
(6.1.4)
dove δk rappresentano le orientazioni relative.
Dette N “azioni di tipo lastra (o ti tipo membranale)” e M “azioni di tipo piastra”
ed, analogamente, 0 “deformazioni di tipo membranale” e k “deformazioni di tipo
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piastra” (o curvature) si vede che:
N = A0 + Bk
M = B0 + Dk
(6.1.5)
dalle (6.1.5) risulta evidente come le azioni di lastra sono legate non solo alle deforma-
zioni del piano medio, ma anche alle curvature di questo; allo stesso modo, i momenti
flettenti e torcenti sono legati non solo alle curvature del piano medio, ma anche alle
sue deformazioni. In altre parole vi e` un accoppiamento tra azioni di lastra e curvature
e tra momenti e deformazioni del piano medio. Questi accoppiamenti, sono descritti
dal tensore B e che e` denominato proprio “tensore di accoppiamento lastra-piastra”.
Gli effetti di accoppiamento possono essere apprezzati anche dalla legge inversa:{
0
k
}
=
[
a b
bT d
]{
N
M
}
. (6.1.6)
Uno dei problemi principali legati all’utilizzo dei laminati, sta proprio negli accop-
piamenti. Oltre a quelli di tipo lastra-piastra ce ne sono anche di altro tipo, dovuti alla
non ortotropia dei tensori A e D. Uno dei requisiti quasi sempre cercati in un lami-
nato e` che sia disaccoppiato per quanto riguarda i comportamenti lastra-piastra. Per
ottenere cio`, occorre che tutte le componenti del tensore B siano nulle; e` dimostrato
che e` sufficiente (ma non necessario) utilizzare sequenze d’impilamento simmetriche
rispetto al piano medio del laminato.
E’ auspicabile, inoltre, che si possa ottenere pure l’ortotropia dei tensori A e D,
ovvero riuscire ad annullare rispettivamente le componenti Axs e Ays (accoppiamento
tra taglio e deformazioni normali e tra sforzi normali e scorrimenti); e le componenti
Dxs e Dys (accoppiamento tra sollecitazioni flettenti e curvature torsionali e viceversa).
Ottenere l’ortotropia di A e` relativamente semplice: occorre definire una sequenza
di impilamento tale che per ogni strato disposto a un angolo +θ ce ne sia uno a −θ.
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In questo caso il laminato si dice “bilanciato”. Un laminato bilanciato e simmetrico
garantisce disaccoppiamento membrana-flessione (B = 0) e ortotropia di A, ma non,
in generale, quella di D. Per ottenere l’ortotropia di D, un modo semplice sarebbe
quello di creare laminati con sequenza d’impilamento antisimmetrica rispetto al piano
medio, ma tale situazione non e` vantaggiosa in quanto implicherebbe B 6= 0, perdendo
cos`ı il disaccoppiamento lastra-piastra, sempre desiderato.
Si osserva comunque che se si dispongono due lamine successive con orientamento
opposto, si ottiene una matrice con componenti Dxs e Dys molto piccoli rispetto alle
altre, infatti e` dimostrato che, per ogni lamina, nel riferimento globale:
Qxs(−θ) = Qxs(θ)
Qys(−θ) = Qys(θ);
(6.1.7)
allora, essendo opposti gli omologhi termini della matrice di rigidezza e pressoche´
eguali i coefficienti legati ai cubi delle distanze (vedi 6.1.4), risultano molto picco-
li i termini di accoppiamento Dxs e Dys, risultando, flessione e torsione, pressoche´
disaccoppiate.
Riassumendo: un laminato simmetrico ottenuto impacchettando coppie di lamine
successive con orientamento opposto, e` un laminato che realizza il disaccoppiamento
tra sforzo normale e flessione (B = 0), il disaccoppiamento tra sforzo normale e
scorrimento (Axs = Ays = 0) nonche´, con buona approssimazione, il disaccoppiamento
tra momento flettente e curvatura fuori dal piano di sollecitazione (Dxs e Dys molto
piccoli).
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6.2 La struttura delle ali
6.2.1 Schema concettuale
Non c’e` la possibilita` di costruire un cassone vero e proprio, secondo la classica con-
figurazione longheroni-centine-pannelli irrigiditi. I motivi sono essenzialmente due:
l’esigenza di risparmiare peso e la necessita` di avere il ventre delle ali costituito da
un materiale trasparente, per permettere alla luce riflessa (l’albedo) di filtrare e il-
luminare la faccia inferiore delle celle solari, anch’essa attiva. Per questi motivi, i
longheroni devono essere in grado di portare sia i carichi di flessione e taglio che quelli
torsionali, devono in pratica, fungere essi stessi da cassone. Da cio` nasce l’idea di
adottare longheroni a sezione chiusa.
Nei progetti delle piattaforme HALE descritti nel capitolo 2, e` stata adottata una
soluzione monolongherone. Nel caso del PrP-Solar, vi e` l’esigenza di un collegamento
affidabile tra i setti verticali e le ali. Al fine di limitare gli spostamenti, e` necessario
che tale collegamento costituisca un vincolo il piu` vicino possibile all’incastro. La
soluzione e` stata individuata nell’utilizzo di un doppio longherone per ogni ala, in
modo che la struttura di ogni setto possa avere due punti di giunzione con l’ala,
annullando, in teoria, le rotazioni relative nel piano verticale. I longheroni di ogni ala,
saranno collegati tra loro mediante centine di forza; occorre inoltre un grande numero
di centine di forma, rigide e molto leggere, che dovranno essere spaziate in modo da
costituire un appoggio su cui poter incollare i moduli fotovoltaici (50 cm circa).
La continuita` del profilo aerodinamico, sara` garantita da una pellicola trasparen-
te, che funga anche da protezione per le celle solari. Esistono in commercio alcune
pellicole estremamente resistenti da un punto di vista meccanico (tagli e forature) le
cui caratteristiche non deperiscono se esposte agli agenti atmosferici, ai raggi UV, agli
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sbalzi di temperatura. Un esempio e` costituito dal “Tedlar” prodotto dalla DuPont,
ma le soluzioni a disposizione sono molteplici.
In base a quanto esposto si e` disegnata una possibile configurazione strutturale, le
figure 6.3 e 6.2 mostrano rispettivamente una vista in 3D dei longheroni ed la sezione
alare in corrispondenza di una centina.
Figura 6.2: Longheroni visti in 3D
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Figura 6.3: Schema della sezione alare
6.2.2 Scelta del materiale per i longheroni
In base a quanto esposto in precedenza e prendendo spunto da alcune sequenze
d’impilamento utilizzate per applicazioni simili, si e` deciso di utilizzare la seguente:
(±200/± 450/0012/∓ 450/∓ 200/core)S (6.2.1)
Il maggior numero di lamine disposte in direzione assiale (0◦) serve a conferire una
buona resistenza a flessione, le altre orientazioni sono state scelte per poter portare i
carichi di torsione e gli sforzi tangenziali. Il materiale di base e` costituito da fibre di
carbonio ad alto modulo in resina epossidica. Ad esempio una lamina di preimpregna-
to Gr-Ep composto da fibre la cui sigla commerciale e` M55J, di spessore pari a 0.135
mm, ha peso specifico ρ = 1.58 kg/dm3 e garantisce le seguenti proprieta` meccaniche:
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E1 = 279.3GPa
E2 = 5.84GPa
G12 = 4.05GPa
312 = 0.36
σt1 = 1036MPa
σc1 = 381MPa
(6.2.2)
Infine per conferire una maggiore rigidezza in flessione, si e` scelto utilizzare un
sandwich, interponendo tra due lamine un core a nido d’ape (korex).
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Conclusioni e sviluppi futuri
Si e` mostrato innanzitutto come le condizioni atmosferiche possano essere determi-
nanti per la missione, i venti in quota e la turbolenza, sono eventi che per un velivolo
che vola a velocita` molto bassa e con carico alare altrettanto basso, come il PrP-Solar,
possono diventare critici. I fattori di carico massimi, ottenuti dal tracciamento del-
l’inviluppo di volo, sono all’incirca pari a 5, il che impone che la struttura debba avere
un alto grado di efficienza, considerando l’esigenza stringente del risparmio di peso.
Si e` proposta una configurazione strutturale preliminare, che nell’ambito della
prosecuzione del progetto strutturale del PrP-Solar, dovra` essere verificata e studiata
nel dettaglio.
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